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摘要：根据二氧化碳探测仪所处的空间环境、结构特点和工作模式，采用被动热控和主动热控相结 合 的 方 法 设 计 了 它 的

热控系统。首先，介绍了探测仪结构及内热源，同时分析了探测仪的外热流，从而得到了热控任务难点。然后，对探测仪

的各个部分进行了热设计，采用被动热控与主动热控相结合的方式进行了热隔离、热疏导和热补 偿；根 据 探 测 仪 所 处 的

空间环境和采取的热控措施 利 用ＴＭＧ软 件 进 行 了 热 分 析。仿 真 分 析 结 果 表 明，光 学 系 统 主 体 框 架 的 温 度 为１３．３～

２１．７℃，满足了设计要求。最后，通过真空条件下的热平衡试验对热设计进行了试验验证，试验结果显示光学系统主体

框架的温度为１３．０～２０．３℃，试验值与计算值基本一致，满足热控指标要求。得到的数据表明提出的 热 设 计 方 案 合 理

可行。
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１　引　言

　　当前全球温室气体的排放越来越引起世界各

国的重视，鉴于此，各国相继发射探测卫星用以监

测温室气体的分布。全球首颗温室气体监测卫星

为日本的呼吸号卫星（ＧＯＳＡＴ）［１］。其 轨 道 类 型

为太阳同步 准 回 归 轨 道，轨 道 高 度 为 近 地 点６６７
ｋｍ，远地点６８３ｋｍ，卫星 尺 寸 为２ｍ×１．８ｍ×
３．７ｍ，质量为１　７５０ｋｇ，周期为１００ｍｉｎ，主要载

荷为用于二氧化碳观测的傅里叶变换光谱仪和云

与气溶胶成像仪。探测仪为箱体式结构，各部件

安装在同一箱体内，光学元件与电子元器件布置

紧凑。其热控措施采用包覆多层隔热组件、涂覆

热控涂层、开设散热面和主动加热等方式。美国

于２００９年２月２４日发射了ＯＣＯ，但是失败。于

是美国开展了ＯＣＯ２ 的研制计划［２］。ＯＣＯ２ 轨道

类型为太阳同步 回 归 轨 道，轨 道 高 度 为７０５ｋｍ，
轨道倾角为（９８．２±０．１）°，周期为９８．８ｍｉｎ，尺寸

为外 径１．４ ｍ，高 度 ２．３ ｍ，质 量 为 ５３０ｋｇ。

ＯＣＯ２ 的载荷主要为３通道光栅光谱仪。其３通

道光栅光谱仪采用多通道方式设计，入光口直接

为望远镜结构，同时入光口有镜头盖，在成像工作

模式下打开镜头盖进行成像；在非成像模式下关

闭镜头盖，达到为探测仪保温的效果。其主要热

控措施包括包覆多层隔热组件、开设散热板和主

动加热 等。我 国 也 提 出 了 相 应 的 计 划，即“全 球

ＣＯ２ 科学试验卫星与应用试验”项目。该项目研

制高光谱ＣＯ２ 探 测 仪 和 多 通 道 云 与 气 溶 胶 探 测

仪为主要载荷的二氧化碳观测卫星。采用多通道

的结构设计，入光口为指向镜结构，采用指向镜转

动的方式实现对地扫描，同时入光口没有镜头盖

遮挡，ＣＯ２ 探 测 仪 为 舱 外 设 备，因 此 经 受 的 环 境

更为恶劣。探测仪内热源最大功耗为９４．７Ｗ，每
轨工作 时 间 为４５ｍｉｎ，成 像 时，探 测 仪 采 取 追 踪

主平面的方式进行观测，其姿态复杂多变，需要进

行一定的热分析和热设计来保证其在轨运行的温

度水平，保证其成像质量。在国内空间光学遥感

器的热设计中针对大功耗、长工作时间、多姿态变

化的光学 遥 感 器 热 设 计 研 究 较 少［３－４］，因 此 针 对

ＣＯ２ 探测仪的热设计具有重要意义。
本文以ＣＯ２ 探 测 仪 的 结 构 为 依 托，以 探 测

仪的光学指标为目标，根据外热流、内热源以及工

作模式，有效地组织热交换，利用Ｉ－ｄｅａｓ／ＴＭＧ进

行热分析计算，并通过热试验加以验证，完成ＣＯ２
探测仪热控分系统的任务。

２　探测仪结构及所处的热环境

２．１　探测仪结构

ＣＯ２ 探测仪结构如图１所示，主要由主体框

架、指向镜、望远系统组件、探测器１、探测器２、探
测器３、红外电箱、定标指向电箱、冷板等组成。

图１　探测仪结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｄｅｔｅｃｔｏｒ
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其中探测器１为０．７６μｍ波段，探测器２为１．６１

μｍ波段，探测 器３为２．０６μｍ波 段。ＣＯ２ 探 测

仪光学系统如图２所示。主要由望远系统主镜、
望远系统次镜、反 射 镜、分 光 镜、成 像 镜 等，共３３
个光学元件组成。

图２　ＣＯ２ 探测仪单通道光学系统结构图

Ｆｉｇ．２　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｓｉｎｇｌｅ　ｃｈａｎｎｅｌ　ｏｐｔｉｃａｌ　ｓｙｓｔｅｍ　ｆｏｒ

ＣＯ２ｄｅｔｅｃｔｏｒ

２．２　内热源

探测仪上的内热源包括探测器组件、红 外 电

箱和定标指向电箱等。内热源功耗如表１所示。
其中所有内热源工作模式均为每轨工作４５ｍｉｎ，
较长的工作时间会导致内热源发热量过大，造成

局部温度过高，影响成像质量，因此散热成为本探

测仪热设计的难点之一。此外安装面（即为卫星

平台接口）边界条件为０～３０℃，热设计时须减小

其对探测仪本体的温度影响。

表１　内热源功耗

Ｔａｂ．１　Ｐｏｗｅｒ　ｏｆ　ｉｎｔｅｒｎａｌ　ｈｅａｔ　ｓｏｕｒｃｅ （Ｗ）

名称 功耗

探测器 １２×３
红外电箱 １２

定标指向电箱 ２６．７

２．３　外热流

ＣＯ２ 探测仪运行在太阳同步轨道上，轨 道 高

度为７００ｋｍ，轨道倾角９８．１９２　８°，降交点地方时

为１３：３０，在轨飞行时其姿态有３种基本模式，即

耀斑观测、天底观测（主平面）和天底观测（无主平

面）。耀斑观测为观测海平面上的耀斑点，要经历

耀斑观测、机动、逆飞对地、正飞对地等姿态，如图

３所示；天底观测（主平面）模式是为了使太阳 矢

量在卫星坐标系内卫星绕偏航轴机动，要经历主

平面天底观测、机动、正飞对地等姿态，如图４所

示；天底观测（无主平面）模式为常规的正飞对地

定向或逆飞对地定向，要经历天底指向、机动、常

规对地等姿态，如图５所示。

图３　耀斑观测模式

Ｆｉｇ．３　Ｆｌａｒｅ　ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ　ｍｏｄｅ

图４　天底观测（主平面）模式

Ｆｉｇ．４　Ｎａｄｉｒ　ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ　ｍｏｄｅ（ｍａｉｎ　ｐｌａｎｅ）

图５　天底观测（无主平面）模式

Ｆｉｇ．５　Ｎａｄｉｒ　ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ　ｍｏｄｅ（ｎｏ　ｍａｉｎ　ｐｌａｎｅ）

根据上述姿态得到探测仪在轨飞行姿态复

杂，外热流变化大，热分析工况难以确 定。因 此，
由探 测 仪 运 行 的 轨 道 结 合 其 飞 行 模 式，利 用

ＮＥＶＡＤＡ计算得到其受到的平均外热流。其外

热流包括太阳直射、地球反照和地球红外。为了
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确定热分析工况，采用各个面外热流分别取极值

的方式，具体数值如表２所示。由表２中的数据

可以看到，－Ｘ 面 是 外 热 流 密 度 最 大 的 面。＋Ｘ
面没有太阳直射但有阳光反照及地球红外的能量

输入。此外，探测仪指向镜前方为开口结构，外热

流的变化对探测仪内部也存在一定影响。

表２　平均外热流密度

Ｔａｂ．２　Ａｖｅｒａｇｅ　ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ （Ｗ／ｍ２）

－Ｘ ＋Ｘ －Ｙ ＋Ｙ －Ｚ ＋Ｚ

高温工况 ８１３　 １６４　 ２７０　 ２７４　 ４４２　 ５５６
低温工况 ６３６　 ７５．９　８１．２　８２．０　 １６４　 ２９５

３　探测仪热控难点与指标分析

　　探测仪经过热光学计算得到其热控指标为：

１）成像模式，光学系统框架（１９±４）℃，电箱的热

控指标为１０～４５℃，探 测 器 组 件 的 热 控 指 标 为

１０～３０℃；２）存 储 模 式，光 学 系 统 框 架（１５±４）

℃，电箱的热控指标为１０～４５℃，探测器组件的

热控指标为１０～３０℃。

ＣＯ２ 探测 仪 热 控 分 系 统 任 务 的 难 点 主 要 包

括：１）光学 系 统 复 杂，光 学 元 件 多 且 工 作 模 式 多

样，难以保障光学系统元件的温度稳定性；２）探测

仪的指向镜位于入光口，受外热流影响大；３）探测

器长期工作，功耗较大，对其附近的成像镜的温度

影响较大；４）电箱功耗大，散热困难；５）探测仪姿

态变化多，外热流变化大。

４　热控方案设计

　　根据二氧化碳探测仪所处空间环境、结构特

点及工作模式等，提出了被动热控与主动的控相

结合的热设计思路。探测仪采用的被动热控措施

包括包覆多层隔热组件、安装隔热垫及涂覆热控

涂层等，同时采用粘贴薄膜型电加热片的主动热

控措施进行温度补偿。二氧化碳探测仪各组件详

细的热控系统方案设计如下。

４．１　探测仪框架热设计

为减少外界环境对探测仪的影响，探 测 仪 采

用隔 热 安 装，且 外 表 面 包 覆２０单 元 多 层 隔 热 组

件，此外多层外表面的面膜选用聚酰亚胺单面镀

铝二次表面镜［５］；框架内表面采用发黑处 理 以 保

证探测仪内部温度均匀。除了上述被动热控措施

之外，在探测仪框架上设置主动加热区来改善主

体框架的温度，热控措施如图１所示。

４．２　光学元件的热设计

４．２．１　指向镜的热设计

指向镜位于入光口，受外太空环境影响较大，
故在遮光罩外包覆２０单元多层隔热组件。同时

为了消杂光，在遮光罩内侧喷 黑 漆［６］。为 了 减 小

遮光罩对主框架的影响，在遮光罩与主框架接触

处安装聚酰亚胺隔热垫。由于指向镜与遮光罩直

接面向冷黑空间，上述被动热控措施还不能将指

向镜控至目标温度，故在遮光罩上粘贴加热片以

维持其温度稳定。

４．２．２　望远镜的热设计

望远镜组件由望远镜框架、主镜、次镜和２组

反射镜、外罩 组 成。４组 镜 子 的 热 设 计 关 系 到 整

个系统的成像质量，必须保证其稳定的温度水平

和较小的温度梯度。因此，主镜和次镜选用对温

度 不 敏 感 的 微 晶 玻 璃，反 射 镜 选 用 导 热 率 高 的

ＳｉＣ。框架内表面进行发黑处理以提高望 远 镜 组

件的温度均匀性，同时在望远镜框架、主镜外罩、
次镜外罩以及２个反射镜外罩设置主动加热区，
以保证框架和各镜组的温度水平和温度均匀性。

４．２．３　光栅的热设计

探测仪有３个通道，设计了３个光栅，为了减

小光栅的温 度 梯 度，选 用 了 导 热 率 高 的ＳｉＣ。其

支撑结构使用超低膨胀合金殷钢，减少了光栅与

支撑结构间的线胀系数不一致的问题，支撑结构

用发黑处理来提高其温度均匀性。同时，在光栅

外罩设置主动加热区，控制３个光栅的温度，使其

在热控指标范围内。

４．２．４　其他光学元件的热设计

除望远镜与光栅外的其他光学元件的热控与

望远镜、光栅的热控相同。所有透镜的热控均按

光学要求处理，无特殊热控要求。

４．３　探测器组件的热设计

探测器是系统成像的关键，功耗大，过高的温

度会增加噪声，影响信噪比，造成成像质量下降，
甚至无法成像。因此，在红外探测器上安装了制

冷机来降低焦面的温度，使其达到预期的信噪比，
同时可保持焦面温度的稳定性。由于探测器自身

与制冷机的功耗大，所以探测器必须采取散热措
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施。将探测器封装壳体的端面作为散热面，表面

喷涂ＫＳ－Ｚ白漆，用于排散探测器产生的热量，另

外在探测器与成像镜组件之间安装聚酰亚胺隔热

垫，用以减少探测器对成像镜的温度影响；探测器

与框架上侧冷板通过热管耦合进行辅助散热。冷

板的 面 积 为３５０ｍｍ×２８２ｍｍ，表 面 喷 涂 ＫＳ－Ｚ
白漆。冷板的面积由下式计算得出：

Φ１，２＝Ａ１Ｘ１．２σ（Ｔ４１－Ｔ４２）， （１）
式中：Φ１，２表示物体１与物体２之间辐射的热量，

Ａ１ 表示物体１的面积，Ｘ１，２表 示 物 体１对 物 体２
的视角系数，σ表示 为 黑 体 辐 射 常 数５．６７×１０－８

Ｗ／（ｍ２·Ｋ４），Ｔ１ 为物体１的温度，Ｔ２ 为 物 体２
的温度。计 算 冷 板 面 积 时，Φ１，２取３６Ｗ，Ｘ１，２取

１．０，Ｔ１ 取２８３Ｋ，Ｔ２ 取４Ｋ，代入式（１）得到其面

积并规划其尺寸为３５０ｍｍ×２８２ｍｍ。
探测器组件散热路径有２条：一是直 接 通 过

探测器壳体表面散热；二是通过铝氨热管将热量

输出至冷板上。具体的散热途径如图６所示。

图６　探测器散热路径

Ｆｉｇ．６　Ｔｈｅｒｍａｌ　ｐａｔｈ　ｏｆ　ｄｅｔｅｃｔｏｒ

此外，还需在探测器上设置补偿加热区，用于

探测器不工作时的温度补偿。

４．４　电箱的热设计

探测器上安装红外电箱和定标指向电箱。电

箱是整个系统中功耗最大的地方，散热是热控系

统设计的主要目的［７－１０］。将红外电箱的＋Ｘ 面的

１／３作为散热面（将式（１）中Φ１，２取 为１２Ｗ，Ｘ１，２
取１．０，Ｔ１ 取２８３Ｋ，Ｔ２ 取４Ｋ，得其面积为０．０３

ｍ２），表面涂ＫＳ－Ｚ白 漆，同 时 在 除 散 热 面 与 安 装

面的其余表面包覆２０层多层隔热组件，在与框架

的连接处安装聚酰亚胺隔热垫；将定标指向电箱

的－Ｘ面、－Ｙ 面、＋Ｙ 面、－Ｚ面、＋Ｚ面作为散

热面（将式（１）中Φ１，２取为２６．７Ｗ，Ｘ１，２取１．０，Ｔ１
取２８３Ｋ，Ｔ２ 取４Ｋ，得其面积为０．０７ｍ２），表面

涂ＫＳ－Ｚ白漆，在 与 框 架 的 连 接 处 安 装 聚 酰 亚 胺

隔热垫。
当电箱不工作时，为了不影响电箱的启动，分

别在红外电箱的＋Ｙ 面、－Ｙ 面，定标指向电箱的

＋Ｘ面设置了温度补偿加热，热控措施示意图如

图１所示。

５　热分析模型及结果

５．１　数学模型

ＣＯ２ 探 测 仪 热 分 析 软 件 采 用 的 为Ｉ－ｄｅａｓ／

ＴＭＧ。根据采取 的 热 控 措 施 与 空 间 环 境 进 行 了

计算。
探测仪在轨道上运行时，总的能量平 衡 关 系

如式（２）所示［１１－１２］：

Ｑ１＋Ｑ２＋Ｑ３＋Ｑ４＋Ｑ５＝Ｑ６＋Ｑ７， （２）

式中：Ｑ１ 为太阳直射加热量，Ｑ２ 为太阳反照加热

量，Ｑ３ 为 地 球 红 外 加 热 量，Ｑ４ 为 空 间 背 景 加 热

量，Ｑ５ 为卫星内热源热量，Ｑ６ 为卫星向宇宙辐射

量，Ｑ７ 为卫星内能变化量。

由式（２）得镜头有：［１３－１４］

（αｓｉｓ１ｉ＋αｓｉＥｒ２ｉ＋εｅｉＥｅ３ｉ）Ａｉ＋∑
Ｎ

ｊ＝１
ＢｊｉＡｊεｊσＴ４ｊ＋

Ｑｉ＋∑
Ｎ

ｊ＝１
ｋｉｊ（Ｔｊ－Ｔｉ）＝Ａｉ（εｉｉ＋εｅｉ）σＴ４ｉ ＋ｍｉｃｉ

ｄＴｉ
ｄτ
，

（３）
式中：Ａｉ 为第ｉ表面的表面积；Φ１ｉ，Φ２ｉ，Φ３ｉ为节点

ｉ相 对 于 太 阳、地 球 反 照 和 红 外 辐 射 的 几 何 角 系

数；Ｓ为 太 阳 直 射 平 均 密 度；Ｅｒ 为 地 球 表 面 对 太

阳的平均反射密度；Ｅｅ 为地球表面的平均红外辐

射密度；αｓｉ为节点ｉ太阳吸收率；εｅｉ为节点ｉ红外

半球发射率；Ｂｊｉ为第ｉ表面对其他ｊ表面辐射的

吸收因子；ｋｉｊ为第ｉ节点与有关的节点ｊ的导热

组合参数；方程右边的εｉｉ和εｅｉ表示节点本身的发

射率，对于在探测仪表面的节点不仅有与内部的

辐射换热，还有向空间的热辐射；ｍｉ 为该 节 点 的

质量；ｃｉ 为 该 节 点 的 比 热 容；τ为 时 间。式（３）等

号左边第一项表 示 第ｉ面 吸 收 的 外 热 流，包 括 太

阳直射加热、地球反照和红外加热；第二项表示航

天器各表面发射 的 能 量 被 第ｉ面 吸 收 的 部 分；第

三项Ｑｉ 为内热源；第四项为第ｉ面与其他表面有

导热联系的传热量。等号右边第一项表示第ｉ面

向内外辐射的热 量；第 二 项 表 示 第ｉ面 内 能 的 变

化。
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５．２　热分析工况及结果

探测仪的有限元模型如图７所示，该 模 型 使

用了７　３２９个壳单元，８　０３７个网格节点和１０５个

热耦合。
根据探测仪所处的环境和内热源的工作情况

将探测仪工作工况分为高温工况、低温工况和低

温存储工况。
高温工况：探 测 仪 安 装 面 温 度 为３０℃，外 热

流为最大值，内部电子元器件正常工作，热控涂层

寿命末期。
低温工况：探测仪安装面温度为０℃，外热流

为最小值，内部电子元器件正常工作，热控涂层寿

命初期。
低温存储工况：探测仪安装面温度为０℃，外

热流为最小值，内部电子元器件全部停止工作，热
控涂层寿命初期。

图７　探测仪有限元模型

Ｆｉｇ．７　Ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｄｅｔｅｃｔｏｒ

根据 上 述３种 稳 态 工 况，利 用Ｉ－ｄｅａｓ／ＴＭＧ
计算的结果如表３所示：

表３　３种稳态工况计算结果

Ｔａｂ．３　Ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｔｈｒｅｅ　ｓｔｅａｄｙ－ｓｔａｔｅ　ｃａｓｅｓ （℃）

工况 光学系统框架 红外电箱 指向电箱 探测器

高温工况 １８．１～２１．４　 ３２．４～３６．５　 ３０．０～３０．６　 １９．０～２６．６
低温工况 １７．０～２０．７　 １９．５～２３．７　 １５．７～１６．４　 １３．３～１８．４

低温存储工况 １３．６～１６．７　 １３．８～１７．４　 １５．２～１６．０　 １３．０～１８．１

　　从表３中可以看出：高温与低温工况的光学

系统框架的温度为１７．０～２１．４℃；存储工况光学

系统框架的温度为１３．６～１６．７℃；电箱的温度为

１３．８～３６．５℃；探测器的温度为１３．０～２６．６℃，
均满足设计要求。

由此各组件温度均满足热控指标要 求，热 设

计方案可行。

６　试验验证

　　热试验是对热分析的补充与验证［１５－１７］。热试

验获取的结果是ＣＯ２ 探测仪实际工作状况下的温

度数据。通过热试验可以对热分析模型进行修正，
提高数值分析的正确性，为优化热设计提供指导。

６．１　试验方案

验证试验 采 用 空 间 环 境 模 拟 器 模 拟 太 空 环

境，采用红外加热笼模拟外热流。试验装置如图

８所示，主要 由 二 氧 化 碳 探 测 仪、卫 星 平 台、红 外

加热笼、温度测量系统、温度控制系统、电源、空间

环境模拟器等组成。探测仪热平衡试验实物图如

图９所示，主要由二氧化碳探测仪、空间环境模拟

器、红外加热笼和卫星平台等组成。

图８　热试验装置图

Ｆｉｇ．８　Ｆｉｇｕｒｅ　ｏｆ　ｔｈｅｒｍａｌ　ｔｅｓｔ　ｅｑｕｉｐｍｅｎｔ

图９　ＣＯ２ 探测仪热平衡试验图

Ｆｉｇ．９　Ｆｉｇｕｒｅ　ｏｆ　ｔｈｅｒｍａｌ　ｂａｌａｎｃｅ　ｔｅｓｔ　ｆｏｒ　ＣＯ２ｄｅｔｅｃｔｏｒ
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６．２　试验结果与分析

对应于热分析的工作模式，热试验工 况 分 为

稳态 高 温 工 况、稳 态 低 温 工 况 和 低 温 存 储 工 况。
各个工况的试验数据如表４所示。

表４　热平衡试验中各个部分温度值

Ｔａｂ．４　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｖａｌｕｅｓ　ｏｆ　ｄｅｔｅｃｔｏｒ　ｉｎ　ｔｈｅｒｍａｌ　ｂａｌａｎｃｅ　ｔｅｓｔ （℃）

工况 光学系统框架 红外电箱 指向电箱 探测器组件

高温稳态 １８．５～２０．３　 ３３．５～３４．５　 ２８．４～２９．４　 １８．５～２３．３

低温稳态 １７．０～１９．６　 ２２．０～２２．９　 １５．０～１５．４　 １５．０～１６．５

低温存储 １４．１～１５．８　 １４．８～１５．１　 １４．８～１５．１　 １３．８～１５．１

图１０　高温稳态主体框架温度曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｃｕｒｖｅｓ　ｆｏｒ　ｍａｉｎ　ｆｒａｍｅ　ａｔ　ｈｉｇｈ－
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图１１　低温稳态主体框架温度曲线
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　　由上述试验数据与图１０～１２温度曲线可以

得到：

１）光学系统框架的温度代表了探测仪光学系

统的温度水平，其温度为１４．１～２０．３℃，符合热

控指标；

２）电箱的温度为１４．８～３４．５℃，满足热控指

标要求；

３）探测器的温度为１３．８～２３．３℃，满足热控

指标。
综上，探测仪各部分温度均符合热控指标，热

图１２　低温存储主体框架温度曲线

Ｆｉｇ．１２　 Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｃｕｒｖｅｓ　ｆｏｒ　ｍａｉｎ　ｆｒａｍｅ　ａｔ

ｃｒｙｏｇｅｎｉｃ　ｓｔｏｒａｇｅ　ｓｔｅａｄｙ－ｓｔａｔｅ　ｃａｓｅ

控方案合理可行。

７　结　论

　　本文根据二氧化碳探测仪所处的空间环境、
结构特点和工作模式，采用被动热控和主动热控

相结合的方法，对其进行了详细的热控系统设计。
通过热分 析 计 算 与 热 平 衡 试 验 得 到 如 下 结

果：热分析表明高温工况光学系统框架温度水平

为１８．１～２１．４℃，低温工况光学系统框架温度水

平１７．０～２０．７℃，存储工况光学系统框架温度水

平１３．６～１６．７℃，均满足热控指标；热试验中高

温工况光学系统框架温度水平为１８．５～２０．３℃，

低温工况光学系统框架温度水平为１７．０～１９．６
℃，存储工 况 光 学 系 统 框 架 温 度 水 平 为１４．１～
１５．８℃，与热分析结果一致，满足热控指标要求。
相关实验得出如下结论：在探测仪的热设计中运

用了成熟的热控技术，通过优化设计及组织，合理

地配置了热控元件，不仅可靠度高而且实施工艺

强；解决了单轨多姿态条件下的瞬态外热流计算

难题，确定了用于热设计的极端工况；采用热管、
冷板的散热方式，对于红外探测器的散热十分有
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利，解决了探测器单轨工作时间长且内热源功耗

大的等问题。本文的研究方法对于二氧化碳探测

仪等类似 航 天 产 品 的 热 设 计 具 有 指 导 与 参 考 意

义。
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