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摘要: 为了保证空间光学遥感器所需温度条件，本着被动热控为主、主动热控为辅的原则对其进行了热设计。首先，分析

了遥感器在轨工作模式，建立了遥感器外热流计算模型，根据遥感器各面外热流变化，确定了 3 个极端工况。然后，以对

日低温工况热设计为主对遥感器进行了热设计。最后，对热设计进行了热仿真分析和热试验验证。结果表明: 镜组温度

水平可控制在( 18 ± 1. 5) ℃，且满足轴向温差要求; CCD 器件温度变化为 18 ～ 26 ℃，相邻轨道无温度累加。该热控设计

方案可行，可对其它低能量、大窗口空间光学遥感器的热设计提供借鉴。
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Thermal design of space optical remote sensor
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Abstract: In order to maintain the temperature of a space optical remote sensor in orbit，a thermal control sys-
tem was designed according to a thermal control strategy that was based on the passive thermal control and ai-
ded with the active thermal control． Firstly，based on the work patterns of the space optical remote sensor，a
modal for its flux calculation was established． Three extreme conditions were confirmed after analysis on the
thermal flux and temperature boundary conditions of the sensor． Then，thermal design was concentrated on the
sun-oriented work pattern in a low-temperature condition primarily． Finally，the thermal simulation and ther-
mal test for thermal control system were performed． Simulation and test results show that the temperature fluc-
tuations of mirrors are at ( 18 ± 1. 5) ℃ and the axis temperature difference meets the requirements of the opti-
cal system． The temperature of CCD device can be controlled between 18 ℃ and 26 ℃ ． The results demon-
strate that the thermal design is feasible and these experiments can provide a reference for the thermal design of
other optical remote sensors with low energies and big optical windows．
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1 引 言

航天器运行在外太空，受外部热环境剧烈变

化的影响，在最坏情况下，航天器部件温度变化值

可达 ± 150 ℃［1］，对于大部分星上仪器来说，在这

样大幅度的温度涨落下是无法工作的。空间光学

遥感器作为卫星有效载荷，对温度水平和温度梯

度有着更加苛刻的要求。实际上为了在安装时节

省资源，大型空间光学遥感器多直接搭载在卫星

平台上，裸露在外太空［2］，这样遥感器在轨工作

受恶劣内外热环境的影响极大，极易使结构件产

生温度载荷，从而导致结构件产生热应力和热变

形，并且使结构件间的尺寸稳定性遭到破坏，从而

影响成像质量。
文献［3］对不同温差对光学系统的影响做了

较为全面的研究，文献［4］对空间光学遥感器的

环境适应性和热控设计做了大量的研究工作，提

供了丰富的经验。文献［7］通过空间光学遥感器

热分析得到了空间热状态，提出了指导热设计和

热试验方案。本文对一个运行于低轨道上的光学

遥感器进行了热设计，它具有低外热流和低功耗

供给的特点，热分析和热试验结果表明文中的热

设计满足遥感器对温度的要求。

2 遥感器简介

2． 1 遥感器结构及工作模式

遥感器安装在卫星平台上，暴露在外太空，如

图 1 所示，+ X 向安装太阳帆板。遥感器采用离

轴三反光学系统，由主镜、次镜、三镜、调焦镜和

CCD 器件组成。主体由前框架和后框架构成，前

框架安装次镜和调焦镜，后框架安装主镜、三镜和

焦面盒，前后框架由 6 根碳纤维杆联接，在主体外

包碳纤维蒙皮。蒙皮尺寸为 800 mm × 550 mm ×
840 mm，遮光罩窗口尺寸为 375 mm ×310 mm，太

阳帆板面积为 0. 570 m2，太阳吸收率 αs = 0. 92，

红外发射率 ε = 0. 82，光电转化率为 15%。
遥感器运行于 260 km 的太阳同步轨道，轨道

倾角为 95. 5°，轨道偏心率为 0，降交点地方时为

10: 00 AM。遥感器在轨不工作时帆板对日定向，

图 1 遥感器安装位置示意图

Fig． 1 Location sketch of remote sensor

称为对日模式，工作时入光口转为对地定向，称为

对地模式，每轨工作约 10 min。
2． 2 热设计约束

总体给定卫星平台温度为 0 ～ 30 ℃，主动功

耗为 50 W，焦面组件功耗为 13. 62 W。遥感器主

要温度指标包括: 温度水平( 18 ± 2. 5) ℃，光学组

件温度( 18 ± 1. 5) ℃，主、次镜温差≤1 ℃，主、三
镜温差≤1 ℃，CCD 温度水平 15 ～ 30 ℃。

3 热工况分析

进行热设计前，首先要认真分析热状态，或称

热工况，选定的热设计工况应满足: 只要遥感器温

度在各设计工况均满足要求，就能确信遥感器在

所有的工况都将处在规定的温度范围内［8］。
3． 1 热环境分析

遥感器在轨运行时，从宇宙空间、卫星载荷吸

收的热量与遥感器自身产生的热量之和，应等于

遥感器向自身外界排出的能量与遥感器内能变化

之和，这个条件确定了遥感器在轨温度水平。
与遥感器有热交换的边界包括卫星平台和太

阳帆板，吸收外热流主要包括太阳直射、地球阳光

返照和地球红外辐射。太阳常数为 1 367 W/m2，

随日地距离在 1 322 ～ 1 414 W/m2变化，远日点最

小，近日点最大。地球 － 大气平 均 反 射 率 ρ =
0. 3，地球红外热流取 0. 25·S ( 1 － ρ) ，S 为太阳

常 数。内 热 源 包 括 CCD 及 驱 动 板，功 耗 为

13. 2 W( 调焦电机和调偏流电机因功率小、工作

时间短而被忽略) 。
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3． 2 外热流分析

由于遥感器运行轨道为太阳同步轨道，遥感

器在轨运行以对日模式为主，轨道 β 角变化对遥

感器外热流影响较小。本文用 I-DEAS /TMG 建

立了遥感器外热流计算模型，分析了远日点对日

模式和近日点对地模式遥感器各面及太阳帆板外

热流变化，如图 2、图 3 所示。表 1 为平均到达外

热流统计表。

图 2 远日点对日模式各面到达外热流

Fig． 2 All surface heat flux under sun-oriented work pattern on aphelion

图 3 近日点对地模式各面到达外热流

Fig． 3 All surface heat flux under earth-oriented work pattern on perihelion

表 1 各面平均到达外热流

Tab． 1 Average flux on each surface ( W/m2 )

表面
远日点对日模式 近日点对地模式

太阳及地球返照热流 地球红外辐射热流 太阳及地球返照热流 地球红外辐射热流

+ X 0． 42 1． 86 1． 41 2． 51
－ X 84． 82 88． 81 281． 23 98． 89
+ Y 50． 72 76． 42 41． 82 93． 80
－ Y 26． 19 75． 81 184． 02 90． 21
+ Z 41． 81 87． 30 124． 13 226． 04
－ Z 13． 20 19． 70 44． 50 0
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从遥感器外热流看出，对日模式下太阳帆板

阻挡了能够到达遥感器本体的阳光直射热流，遥

感器仅获得少量阳光返照，遥感器各面红外热流

变化剧烈，但峰值仅为 200 W/m2 ; 对地模式下，除

太阳帆板和 － X 面因有短暂的太阳直射热流，外

热流变化较为剧烈外，其它各面外热流较小，各面

地 球 红 外 热 流 稳 定，最 大 值 在 + Z 面 为

226 W/m2。综合比较，遥感器 ± Y 面热流小且稳

定，适合设置散热面。

AαsS + AεeEe = AσεeT
4 ． ( 1)

式( 1 ) 为平面在空间的热平衡方程，平面一

侧设为绝热面，其中 A 为该平面表面积，αs为太阳

吸收率; S 为太阳直射和地球反射平均热流，εe为

红外发射率，Ee 为地球红外平均热流，σ 为斯特

藩-玻耳兹曼常数，T 为平衡温度。
利用式( 1) 分别计算得 － X 面在两种工况下

平衡温 度 分 别 为: － 55. 3 ℃，－ 21. 4 ℃ ( αs =
0. 39，εe = 0. 85 ) ; + Z 面平衡温度为 － 54. 7 ℃，

7. 1 ℃ ( αs = 1，εe = 1 ) 。遥感器在轨处于低能量

状态，特别是入光口，因面积大，且无法用多层组

件包覆，相当于一个大面积散热面，因此热设计以

保温为主。
太阳帆板外热流变化剧烈，在远日点对日模

式下，阳照区阳光和地球阳光返照、地球红外辐射

热流平均值为 1 377 W/m2 和 34. 66 W/m2，阴影

区仅有地球红外辐射热流，平均值为 156. 3 W/
m2。以公式( 1 ) 计算太阳帆板温度( 去除光电转

换太阳能) ，阳照区为 123. 3 ℃，阴影区为 － 44 ℃
( αs = 0. 92，εe = 0. 82 ) ，因此，这里要将遥感器本

体与太阳帆板进行热隔离，以减小帆板温度波动

对遥感器本体的影响。
3． 3 热工况

忽略遥感器表面涂层性能变化的影响，影响

各工作模式外热流大小的因素归于太阳常数变

化。规划了 3 个极端工况: 对日低温工况、对日高

温工况和对地高温工况。
对日低温工况: 太阳帆板对日定向，卫星平台

温度取 0 ℃，内热源不工作，取远日点轨道，太阳

常数取 1 322 W/m2，阳光返照率取 0. 3，地球红外

辐射取 231 W/m2。

对日高温工况: 太阳帆板对日定向，卫星平台

温度取 30 ℃，内热源工作，取近日点轨道，太阳常

数取 1 412 W/m2，阳光返照率取 0. 3，地球红外辐

射取 247 W/m2。
对地高温工况: 太阳帆板对地定向，卫星平台

温度取 30 ℃，内热源工作，取近日点轨道，太阳常

数取 1 412 W/m2，阳光返照率取 0. 3，地球红外辐

射取 247 W/m2。
综上所述，遥感器在轨处于低能量状态，取对

日低温工况作为热设计工况，并对热设计结果进

行仿真分析，检验是否满足其它两个极端工况。

4 热设计

遥感器热设计的目的就是通过控制遥感器内

外热交换来满足遥感器对温度的要求。遥感器热

设计是以轨道参数、工作模式、遥感器结构特点、
设备布局等为输入条件，以控制设备温度水平和

温度变化速率为目的，在热控系统重量和电加热

功率等限制条件下，设计出高可靠度的热控系统

的过程。设计力求简单可靠，尽量采用成熟可靠

的热控制技术、材料和实施工艺，以被动热控为

主，主动热控为辅。
4． 1 遥感器本体热设计

热隔离: 为减少外热流和空间冷黑环境对遥

感器本体温度的影响，缩小遥感器在轨道阴影区

和日照区温度差异，除入光口外，在遥感器本体外

图 4 太阳帆板支架

Fig． 4 Modal of solar panel's support
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表包覆 20 单元多层隔热组件。对能够引起遥感

器温度波动的热边界进行隔热，以太阳帆板为例，

太阳帆板与遥感器本体之间采用了大热阻的柔性

支架( 图 4) 联接，并使用两层聚酰亚胺垫安装，同

时为减小安装支架温度波动，在支架外也包覆多

层隔热组件。
热控涂层: 为实现遥感器内部温度均匀性，在

遥感器蒙皮上喷黑漆，要求 ε ＞ 0. 85，结构件内表

面均作氧化发黑处理，要求 ε ＞ 0. 85。
主动加热: 为维持遥感器温度水平和减小遥

感器不同部位的温度梯度，在碳纤维蒙皮外侧及

前后框架设置了加热区，采用高精度热敏电阻和

电加热片进行闭环控制。
多层组件原子氧防护: 遥感器运行在 260 km

低地球轨道上，遥感器表面材料会受到高密度原

子氧的剥蚀和氧化。为了防止原子氧对多层材料

的侵蚀，选择一种玻纤聚四氟乙烯材料( β 布) 作

为其防护层。β 布是一种长寿命空间飞行器上使

用的热控材料，基于玻璃纤维对底层材料的保护

作用［10］，在空间环境中可以抵抗原子氧剥蚀［9］。
这里取太阳吸收率 αs = 0. 39，红外半球发射率

εH = 0. 85。
4． 2 遮光罩热设计

窗口通过两种途径散热: 一是遥感器本体通

过窗口向外辐射热量; 二是通过遮光罩以辐射方

式向外太空散热，只有后者辐射热量可调。式

Q = FAεσT4 为热辐射公式，通过减小散热面积 A
和温度 T 的措施来减小散热。反映在热控措施

上表现为: 1) 光阑之间的遮光罩内侧贴 5 单元多

层隔热组件，多层面膜使用黑膜; 2 ) 在遮光罩下

面的蒙片上贴加热片，对其进行热补偿。
4． 3 遥感器镜组热控

镜组作为光学系统重要的组件，具有较高的

温度敏感性，由于对温度水平和温度梯度有较高

要求，本文结合镜组材料和结构特点对其进行了

热设计。
反射镜材料为碳化硅，有较好的热稳定性和

温度均匀性，能够保证温度变化引起的热变形较

小。另外反射镜采用柔铰支撑结构，框架变形引

起的镜组变形较小。为保证遥感器工作时镜组温

度水平和轴向温差满足要求，在主镜和三镜镜罩

背面及次镜和折叠镜背部蒙皮外侧贴聚酰亚胺电

加热膜，采用热辐射的方式进行温度补偿。图 5
为主镜及其镜罩模型。

图 5 主镜和镜罩模型

Fig． 5 Modals of primary mirror and cover

4． 4 遥感器 CCD 焦面组件散热

CCD 是光学遥感器的成像元件，也是重要的

内热源，其热设计结果直接关系到成像质量，如何

保证其满足温度指标，是光学遥感器热设计的重

点。CCD 器件的热控一般通过热疏导和热补偿

等措施进行。本遥感器 CCD 功耗较小，工作时间

短，热量由焦面盒等本地部件消耗，并通过焦面盒

辐射给遥感器，图 6 为 CCD 焦面组件传热路线

图。

图 6 CCD 焦面组件散热逻辑通道示意图

Fig． 6 Sketch of path for heat dissipation of CCD assembly

341第 2 期 杨献伟，等: 空间光学遥感器热设计



CCD 焦面组件热控: 对 CCD 焦面组件的热控

采用了 3 种措施，一是材料选择，压板、基板及联

接板采用了高传导率高体分铝基复合材料; 二是

热控涂层，在焦面盒内外表面、压板、基板等部位

均喷涂高发射率消杂光黑漆，以利于温度均匀化;

三是导热胶，在热量传导路径的接触面上均填充

导热硅胶，减小接触热阻，提高传热效率［6］。

5 热仿真和热试验

5． 1 热仿真分析

根据热设计采用的热控措施所得到的主要分

析参量见表 2，用 I-DEAS /TMG 软件建立了遥感

器 热仿真分析模型，以3 ． 3节确定的3个极端工

表 2 主要分析参量

Tab． 2 Main parameters for simulation

材料名称 太阳吸收率 αs 红外发射率 εh 密度 ρ / ( kg·m －3 ) 导热率 κ / ( W·m －1·K －1 ) 比热 c / ( J·kg －1·K －1 )

碳纤维( 发黑) 0． 85 0． 85 1 600 35． 0 500
ZTC4( 发黑) 0． 85 0． 85 4 400 8． 8 557
SiC( 镜面) 0． 8 /0． 02 0． 8 /0． 02 3 085 185 820

铝合金( 发黑) 0． 85 0． 85 2 650 134 888
隔热垫 － － 1 418 0． 16 1 005

防原子氧膜 0． 39 0． 85 － － －

况作为输入条件，进行稳态分析。图 7 为对日低

温工况镜组温度场，镜组温度水平及温差满足要

求。同时对其它两个工况进行了分析，分析结果

均满足要求。

图 7 镜组温度场

Fig． 7 Temperature field of mirrors

5． 2 热试验

为验证热设计的正确性和有效性，在 ZM4300
空间模拟器中进行了热平衡试验，如图 8 所示。
试验真空度优于1. 3 × 10 －3 Pa，热 沉 温 度 低 于

100 K。对卫星平台、太阳帆板通过贴电加热膜进

行温度模拟，用红外加热笼模拟外热流。

图 8 真空罐内遥感器、红外加热笼等布局结构

Fig． 8 Layout of remote sensor，infrared cage，et al． in
vacuum vessel

试验分 3 个工况进行，分别为对日高、低温工

况和对地高温工况。表 3 为试验结果，从表中可

以看 出，各 工 况 下 关 键 部 件 温 度 都 在 ( 18 ±
1. 5) ℃，主镜与次镜温差≤1. 0 ℃ ; 主镜与三镜

温差≤1. 0 ℃ 满足温度指标。同时 CCD 焦面温

度为17 ～ 26 ℃，满足使用要求。
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表 3 遥感器在各工况下热试验结果

Tab． 3 Test results of remote sensor under each condition ( ℃)

类别 主镜 次镜 三镜 折叠镜 CCD 焦面

对日高温工况 18． 5 17． 8 19． 2 18． 4 18． 0
对日低温工况 17． 9 17． 6 18． 2 17． 9 17． 4
对地高温工况 18． 9 19． 3 18． 3 17． 9 18． 0 ～ 26． 0

CCD 组件瞬态试验: 为了保证 CCD 组件温度

在遥感器工作期间能够在指标内，在对地高温工

图 9 遥感器工作时 CCD 及焦面盒温度曲线

Fig． 9 Temperature curves of CCD and focal plane box
when remote sensor works

况平衡后，模拟遥感器工作时 CCD 组件温度变

化，遥感器每轨工作 10 min。如图 9 所示，CCD
最高温度为 26 ℃，焦面盒最高温度为 23 ℃。

6 结 论

为了保证遥感器热控系统在轨工作的温度水

平和温度梯度，本文根据遥感器工作模式，分析了

遥感器外热流变化，确定了 3 个极端工况，以保温

为目标，对遥感器进行了热设计。
通过热分析和热平衡试验验证了热控方案的

可行性。试验结果表明: 热设计均能满足遥感器

温度指 标: 光 学 镜 组 组 件 温 度 可 控 制 在 ( 18 ±
1. 5) ℃，主镜与次镜温差≤1 ℃，主镜与三镜温

差≤1 ℃ ; 遥感器工作时 CCD 器件温度变化为

18 ～ 26 ℃，相邻轨道无温度累加。
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