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星载遥感器的精密热控设计

王永宪, �王志宏, �高明辉
(中国科学院长春光学精密机械与物理研究所, 吉林 长春� 130033)

摘�要: 针对某型星载遥感器光学系统和支撑结构几何尺寸及外形尺寸大、通光口径大、轨道

外热流变化大、易产生较大的轴向和径向温度梯度等特点, 采用热隔离、热疏导及温度补偿等

手段,针对该星载遥感器进行了热控设计。通过建立遥感器结构有限元模型,利用有限元分析

软件 I-DEAS进行了轨道外热流和高、低温稳态工况及瞬态工况仿真分析, 结合热平衡试验验

证热设计的有效性和正确性。结果表明,热控设计方案合理、可行,且满足设计要求。
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Precise thermal design for a satellite-based sensor

WANG Yong-xian, �WANG Zh-i hong, � GAO Ming-hui
(C han gchun Inst itute of Opt ics , Fine M ech anics and Physics, C han gchun 130033, C hina)

Abstract: According to the features of larg e geometry st ructure, large aper ture, big change of heat

flow at ex ter nal orbit , big ax ial and radial temperature gr adient in a certain type of satellite-based

sensor, we make a precise thermal design fo r the sensor w ith some thermal compensation, heat

isolat ion and heat g room ing . Here the f inite element model is established for the sensor structure, and

the simulat ion o f heat flow, stable high- low temperature condit ion and transient conditions ar e carried

w ith I-DEAS sof tw are. T he thermal balance tests verify the ef fect iveness and accuracy of thermal

design and results show that the design meets the requirements.

Key words: satellite-based sensor; thermal design; thermal balance test.

0�引�言

� �目前,星载遥感系统在地球资源监测、天文观

测、灾害监测及军事侦察等方面已经获得越来越

广泛的应用。星载遥感器已成为人类认识自然、

探索外层空间的重要工具[ 1-5] 。由于离轴式星载

遥感器在轨运行过程中直接暴露于冷黑空间, 受

到太阳辐射、地球红外辐射和地球阳光反照及冷

黑空间的交替作用, 以及遥感器表面各部分接受

辐射能量的不均匀性, 将造成其表面温度分布的

不均匀性和波动性。同时,遥感器内部 CCD组件

的工作也会对遥感器的温度产生影响。



� �由于离轴式星载遥感器结构和载荷非对称
性,即使遥感器的整体温度水平变化均匀,光机结

构也将产生非对称几何尺寸变化。由热引起的光

机误差将导致星载遥感器的视轴漂移( LOS)和波

前畸变( WFE) , 严重破坏成像质量, 甚至无法成

像。在温度梯度下光学元件变形不仅带来离焦

量,还会产生球差等附加像差,并使其光学表面产

生畸变,破坏成像质量。为保障星载遥感器在空

间环境条件下能正常工作并实现高质量成像的要

求,必须在针对具体温度环境和遥感器自身特点

进行精密热控设计的同时进行仿真分析,预示在

轨遥感器的温度分布,采取相应的热控措施, 以保

证遥感器在整个工作期间温度维持在要求的范围

内。

1�轨道外热流的计算[ 6]

� �遥感器与太阳及地球的相对位置不断变化,

遥感器表面所接收的外热流也在不断变化,用于

对地观测的高分辨力遥感器运行在太阳同步轨道

上。所谓太阳同步轨道就是轨道平面进动方向与

地球公转方向大致相同,进动角速率等于地球公

转平均角速率( 0. 985 6�/ d)的人造地球遥感器轨

道。轨道上的遥感器以固定的地方时观测地球,

有较固定的光照条件。太阳视线与遥感器轨道平

面的夹角不变,当遥感器每次飞越某地上空时,太

阳都是从同一角度照射该地, 亦即遥感器每次都

在同一当地时间经过该地,这对遥感器成像有利,

因为每次对某地拍摄的照片都是在同一照度下取

得的,通过对比可以获得更多的信息。太阳同步

轨道倾角与轨道高度的关系由下式确定:

cosi = - 0. 098 904 45
Re

Re+ h

- 3. 5

(1)

式中: Re 地球半径;

h 轨道高度。

� �太阳同步轨道意味着太阳与轨道平面有相对
固定的几何关系。以地球球心为原点的天球坐标

中,太阳随时间(以天计算)相对于轨道面地入射

角为:

u( t) = cos- 1 cosisin
arctan

sin2�t
365
cot�

+ sinicos
arctan

sin2�t
365
cot�

sin
t0
12
�- ��( t ) (2)

式中: i 轨道倾角;

� 黄赤交角;

t0 降交点地方时;

�� 赤经差。

� �式中可以得出太阳与轨道面的入射角在一年

中有季节性的变化, 在一天中变化较小。

� �遥感器本体近似为立方体, 其各个面名称定

义为:遥感器本体飞行方向为+ X 面; 遥感器本

体对地面为+ Z 面;按照右手定则得到+ Y 面,与

+ X 面、+ Y 面及+ Z 面分别对应的面为- X 面、

- Y 面及- Z 面。

� �在遥感器的坐标系中,遥感器各面外法线方

向余弦为( co s�j ; cos�j ; cos�j ) , 太阳辐射角系数

为:

F j = co s�j � cos�� cosi p -

� cos�j � sin�� cosi p +

� cos�j � sin�

j = 1, 2, 3, � , n (3)

式中: � 遥感器到会日点的地心角距;

ip 太阳对轨道面的入射角,太阳辐射周期平均角系数为:

F =
1
2��

2�

0
( cos�j � co s�� cos ip - co s�j � sin�� cos ip + co s�j � sin�) d� (4)

� �星载遥感器外表面任一微元 dA 上所受的太

阳辐射外热流为:

dq = �t � S � F � dA (5)

式中: F 太阳辐射角系数;

S 太阳常数;

�t 太阳吸收率,与表面性质有关。

� � 低温工况取夏至时的外热流, 太阳常数为

S= 1 320 W/ m
2
, 遥感器顶板温度取 0 � ;

� � 高温工况取冬至时的外热流, 太阳常数为

S= 1 399 W/ m2 , 高温末期工况取冬至时的外热
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流并考虑涂层退化的影响,在遥感器顶板温度取

30 �。

� �计算中采用的热分析软件为 I-DEA S/ TMG。

按照节点网络法进行建模。节点的能量平衡方程

为:

( Gc) i
dT i

d�
= �

n

R k, n( T j - T i ) + � �

�
m

R E, m�( T
4
j - T

4
i ) + Qi (6)

式中: G 节点质量, kg;

c 比热, kJ/ ( kg � � ) ;

T 绝对温度, K;

� 时间, s;

Rk , R E 分别为热网络的传导和辐射系

数;

Qi 总的内、外热流量, W。

� �首先计算遥感器在轨道上运行时各个方向的

外热流。6个方向单位面积上到达的平均外热流

如图 1所示。

图 1� 高温工况下各表面到达外热流

� �从外热流的图形可以看出:

� � 1)星载遥感器各面到达外热流数据变化不

大,变化趋势大致相同。

� � 2)遥感器+ Y 面和+ Z 面由于受太阳到达外

热流变化比较平稳, 数值比较小,而+ X 面和- X

面变化较为剧烈。

2�热设计

� �星载遥感器精密热设计从系统工程出发, 针

对系统整个寿命周期及全部热环境提出热控方

案。根据空间外热流的分布特点, 结合内热源的

大小和工作模式, 采取了被动热控制措施和主动

热控制措施。被动热控主要是为了拉平星载遥感

器的温度水平,主动热控主要是为了控制星载遥

感器的温度梯度。

� � 1)在星载遥感器的主体蒙皮表面包覆多层隔

热组件 MLI,可以有效地和瞬变的外热流及冷黑

空间隔离,减小热量散失和太阳直接辐射等对其

产生的影响。

� � 2)遥感器框架表面、光阑等部位均喷涂消杂

光黑漆( �� 0. 9) ,以利于遥感器内部温度均匀化。

� � 3)在星载遥感器的光学镜体安装处的结构或

与之相连的部件均设置温度补偿措施, 以保证温

度水平和温度梯度在要求的范围内。

� � 4)遥感器通过 3个支座与卫星本体连接, 支

座与固定的螺钉均采用 T C4材料, 支座底部垫有

8 mm 厚聚酰亚胺( �= 0. 16 W/ ( m � K ) )隔热垫

板,隔离遥感器与星体间热交换。

� � 5) CCD组件作为星载遥感器的核心部件,为

了疏导 CCD焦面工作时产生的热量,防止温度过

高产生的热应力集中, 以及对相邻光学元件的影

响,采取如下热控措施:

� � �热疏导。通过传热通道将 CCD焦平面工

作时产生的热量传导至外部辐射冷板, 再由辐射

冷板散失到冷黑空间。

� � �填充导热胶。在热量传递路径上的安装面

填充导热硅胶,降低整个导热路径的热阻,提高传

热效果。

� � �热隔离。在与 CCD焦平面相邻的成像电

路组件表面粘贴多层隔热组件( MLI) , 减小 CCD

焦平面工作时对成像电路组件的影响。

� � �热控涂层。在 CCD焦平面基板, 遥感器内

框架表面喷涂消杂光黑漆。

3�热仿真分析

� �对遥感器在空间环境条件下的热平衡状态进

行分析,旨在考核热控设计方案的有效性与正确

性。统筹考虑与卫星平台的安装点温度,轨道周

期等具有相互热作用的构件。载荷工况主要考虑

受到的外热流状况影响。工程分析中外热流计算

和稳态温度场计算均采用 I-DEAS/ T MG 软件计

算
[ 7-8]
。

3. 1�热传递原理

3. 1. 1�热传导

� �热传导可以定义为完全接触的两个物体之间

或一个物体的不同部分之间由于温度梯度而引起
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的内能的交换。热传导遵循傅里叶定律:

q
�
= - k

dT
dx

(7)

式中: q� 热流密度, W/ m2 ;

k 导热系数, W/ m � � ;

�- � 热量流向温度降低的方向。

3. 1. 2�热对流

� �热对流是指固体的表面与它周围接触的流体
之间,由于温差的存在引起的热量交换。热对流

可以分为两类:自然对流和强制对流。热对流用

牛顿冷却方程来描述:

q
�
= h( T S - T B ) ( 8)

式中: h 对流换热系数(或称膜传热系数、给

热系数、膜系数等) ;

T S 固体表面的温度;

T B 周围流体的温度。

3. 1. 3�热辐射

� �热辐射指物体发射电磁能, 并被其它物体吸

收转变为热的热量交换过程。物体温度越高,单

位时间辐射的热量越多。热传导和热对流都需要

有传热介质,而热辐射无须任何介质。实质上,在

真空中的热辐射效率最高。

3. 2�热仿真计算模型

� �仿真分析采用有限元法进行, 有限元模型的

划分遵循几何等效和热等效的原则, 既考虑到有

限元模型与实际结构的几何相似, 又在热容等效

的前提下进行模型简化,同时考虑到不同材料的

热惯性, 以正确反映热量的传递。利用 I-DES/

TMG软件的 part it io n功能, 将遥感器几何实体

复杂的拓扑结构通过附加线、面划分成相对简单

的拓扑构形,逐一进行网格划分,共 5 736个节点

和 4 865个单元。

3. 3�热控指标

� �遥感器由地面到入轨过程以及在轨运行期

间,所处热环境发生巨大变化,遥感器自身的热状

态也不断发生变化, 在热弹性作用下使光学镜头

的表面形状、相对位置发生变化,导致光学系统视

轴( LOS)漂移及波前差( WFE )变化, 使成像质量

变坏, 甚至根本无法成像;同时,由于 CCD焦面受

到环境温度变化的影响,会产生热噪声、暗电流,

使成像质量降低; 电控系统会由于温度过高而失

效。为完成遥感器在轨工作任务, 必须保障遥感

器热光学要求, 确保光学系统在空间热环境作用

下所引起的视轴( LOS)漂移及波前差 ( WFE)变

化在许用范围之内, 满足遥感器光学系统总的热

光学指标。温度范围: ( 20 � 5) � ; 轴向温差: �

3 � ;周向温差: � 2 �。
3. 4�稳态计算

� �轨道参数设置如下: 太阳同步运行轨道;轨道

高度为 642 km;轨道倾角为 96. 8�;降交点地方时

10: 10; 低温工况取夏至时的外热流 � 角为

- 19. 66�, S1 = 1 320 W/ m2 ; 高温工况取冬至时

外热流, �角为- 25. 43�, S2= 1 412 W/ m2。

� �低温工况: 卫星平台的温度为- 10 � ,星载

遥感器内部单元全不工作,内热源为零的情况下,

主动热控功耗 84 W,多层隔热组件表面太阳吸收

率取 0. 20,取最小 �角。

� �高温工况:卫星平台的温度为 20 � ,星载遥

感器单元全部工作, 内热源最大的情况下,主动热

控功耗 68 W, 多层隔热组件表面太阳吸收率取

0. 38,取最大�角。

� �星载遥感器本体在高、低工况的温度分布分

别见表 1和表 2。

表 1� 低温工况遥感器本体温度数据统计表� � �

部位 �T �T Z �T Y �T X

主镜 17. 6~ 18. 0 - 0. 3 0. 4

次镜 16. 4~ 16. 7 - 0. 2 0. 3

三镜 18. 0~ 18. 3 - 0. 2 0. 3

框架 16. 1~ 17. 0 - 0. 5 0. 8

CCD焦面 19. 3~ 20. 0 - 0. 0 0. 0

表 2� 高温工况遥感器本体温度数据统计表� � �

部位 �T �T Z �T Y �T X

主镜 19. 0~ 19. 2 - 0. 1 0. 2

次镜 16. 0~ 16. 2 - 0. 2 0. 0

三镜 19. 7~ 19. 9 - 0. 2 0. 2

框架 16. 4~ 18. 2 - 1. 8 1. 4

CCD焦面 24. 2~ 24. 2 - 0. 0 0. 0

� �温度整体上在 18. 9~ 24. 2 �之间,其温度水

平处于可控状态,主镜、次镜、三镜、调焦镜 4个光

学元件的温度在19. 4~ 20. 5 �之间,单个镜体的

最大温差为0. 4 �。星载遥感器本体的温度满足

( 20� 5) �的温度水平要求,其周向和轴向温差

均满足设计要求。

3. 5�瞬态计算

� �对于瞬变内部功耗,按照遥感器每周期内不

同工作模式对应的持续时间和功耗进行赋值; 瞬
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变外热流按照实际情况设定边界条件; 主镜温度

基本维持在 19. 5 �附近, 波动较小, 主镜瞬态计

算结果如图 2所示。

图 2� 主镜的瞬态温变图

4�试验验证

� �为验证热分析模型的正确性, 同时考核热控

设计的有效性, 根据航天规范要求进行了热平衡

试验。试验在热真空环境模拟器内进行,在调焦

机构周围通过粘贴加热片和利用红外加热笼热辐

射的方式来模拟轨道热环境。真空度< 1. 3 �

10- 3 Pa, 热沉温度控制在 100 K 以下,模拟轨道

的真空环境和冷黑环境。试验分为高温、低温工

况两个阶段进行。

� �恒定外热流试验工况稳定的判据是当检测点
的温度变化符合下列条件之一者, 则认为试验工

况达到稳定: 在连续 4 h 内, 波动值不超过

� 0. 5 � ; 在连续 4 h 内, 单调变化值小于

0. 1 � / h。

� �遥感器共设置了 10个温度采集点,各工况平

衡状态温度结果如图 3所示。

图 3� 遥感器平衡状态下温度测点曲线

� �试验结果显示结构在极端工况条件下最大温

差< 4 � ,试验结果的各个工况的平衡温度与分

析结果一致,充分说明了热分析结果的正确性。
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� �针对太阳同步轨道星载遥感器结构特点和复

杂多变的外热流分布所带来的热控制难度,提出

了适应该特点的热设计和仿真分析。仿真分析结

果表明,通过合理的热量补偿方式,控制遥感器温

度分布和温度水平,使其满足温控指标要求。经

过极端工况热平衡试验,验证了遥感器精密热控

设计的有效性和正确性。所采用的热控措施技术

成熟、可操作性高、满足设计约束条件的要求。星

载遥感器的热设计和仿真分析试验验证提高了可

信度,缩短了时间,降低了费用。该计算方法同样

适用于其它类型的遥感器,具有通用价值。
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