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摘要：星载光机电设备兼有光学系统和运动机构的特点，前者温度指标要求高，后者构型复杂并且 相 对 星 体 其 他 部 分 运

动，这给热设计的验证带来困难。文章以光机电设备激光通信终端为例，提出了热设计的间 接 验 证 方 法，即 通 过 地 面 试

验数据修正热分析模型、再由热分析模型预示在轨温度，进而验证热设计。设计了热平衡试 验，并 根 据 试 验 结 果 修 正 了

模型，修正后的试验模型计算结果与试验结果基本一致，８１％的测温点偏差小于５℃，模型较好地反映了真实 的 热 物 理

状态，其预示的在轨温度可用于验证热设计。对比了轨道计算温度与飞行温度，８１％的测温点偏差小于４℃，证 明 了 间

接验证方法的正确和有效，满足星载激光通信终端的应用要求。所述的验证方法显著降低了热试验的难度，对多姿态与

高温度指标的光机电设备具有借鉴意义。
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１　引　言

星载光机电设备在卫星上有两种安 装 方 式：
即裸露于太空中或在航天器内部。当其裸露于卫

星外部时，由于外热流、冷黑空间及其他设备的遮

挡，使光机电设备朝向太阳的表面温度与空间冷

背景之间的最大温差可达几百摄氏度，温度分布

十分不 均 匀。为 保 证 光 学 系 统 和 运 动 机 构 的 性

能，光 机 电 设 备 的 热 设 计 是 其 设 计 的 重 要 环 节。
光机电设备激光通信终端是复杂的光、机、电、热

多学科综合 设 计 组 件，位 于 ＧＥＯ卫 星 平 台 的 顶

部，前端为开口结构，所带来的问题是外热流的变

化显著，既有交替历经日照和阴影所引起的周期

交变外热流作用，还有工作时在短时间内的大角

度旋转所引起的非周期变化外热流作用，这些给

热设计的验证带来挑战。
对于航天器及其设备的热设计，目前 国 内 采

用最多的是直接验证方法。直接验证方法的基本

思路是：在地面热平衡试验中，力求真实模拟试验

件的在轨状态，包括其轨道外热流、与整星或其他

部分的辐射耦合关系、工作模式及设备热耗等，直
接获得在轨各工况下的温度分布，从而对其热设

计结果进行评价［１－３］。
对于大型光机电设备激光通信终端 来 说，光

学部件自身温度场指标要求高，对空间热环境变

化敏感；旋转部件的构型复杂，与星体其他部分的

辐射耦合处于动态变化过程中［４］。这些特点使热

设计的试验验证有多项区别于普通星载设备热平

衡试验的特殊要求，如：对旋转部件不同部分、不

同方向的外热流模拟困难，若采用非接触式的红

外笼、红外灯等方式，难以对构型复杂、距离加热

元件远近不一的多个不同热物性表面吸收外热流

进行准确模拟；而采用接触式的加热片方式，在不

能破坏光学表面的同时又必须适应试验件持续转

动的情况。受试验条件的限制，终端转动部分与

星体其他部分的辐射耦合关系、午夜太阳入侵镜

筒的动态热流难以模拟，甚至为避免地面试验中

引入配重的热容和遮挡影响，其转动状态也难以

保持，因 此 不 得 不 放 弃 直 接 验 证 方 法，寻 求 间 接

验证。
本文针对外露式星载光机电设备激光通信终

端热设计验证的问题，提出间接验证方法，详细介

绍了试验方案和热模型修正，并利用在轨数据证

明了验证方法的正确性。

２　终端结构和空间热环境

星载激光通信终端主要由光学天线、光 学 平

台和二维转台伺服机构组成。光学天线用于信号

光和信标光的接收和发射，采用卡塞格伦光学系

统设计，主要由光学主镜、光学次镜、光学镜筒（遮
光罩＋天线温控筒）及天线支撑结构（光学基板、
次镜支 架 及 安 装 座）组 成［５－６］；光 学 平 台 安 装 有

ＣＣＤ等光学元件和中继光路；二维转台伺服机构

是终端进行瞄准、捕获和跟踪的指向调节机构，采
用经纬仪式结构形式，主要由结构体（Ｕ框（方位

轴）和Ｏ框（俯仰轴））、轴承电机和光电码盘三部

分组成［７］，在电机驱动下二维转台带动光 学 天 线

和光学平台实现方位、俯仰两轴转动控制。
终端安装 在 ＧＥＯ卫 星 对 地 板 外 表 面 北 侧，

与地面光通信时，天线光轴与对地板法线方向近
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乎平行指向 地 心。ＧＥＯ空 间 热 源 主 要 是 太 阳 辐

射，由外热流变化规律可知，卫星对地面外热流变

化最为剧烈。终端在轨运行时，每个轨道周期（２４
ｈ）有１２ｈ处 于 向 阳 区，接 受 强 度 变 化 的 太 阳 辐

照；其余１２ｈ则 于 背 阳 区，不 受 太 阳 辐 照。在 终

端系统设计时，为保障在轨光学天线温度场在工

作温度范围内，在向阳区 内 午 夜 前 后３．５ｈ时 段

进行规避日光机动，当太阳照射北（南）半球时，光
学天线向 南（北）偏 转 规 避４０°，规 避 期 间 终 端 休

眠［８］。同时，卫星对地板外表面布局紧凑，终端周

围分布着体形庞大的仪器舱、馈源塔、微波天线、
地敏罩等，对二维转台遮挡严重。复杂的构型、热
相关设备的遮挡、在轨避光机动，以上三者共同造

成终端吸收外热流的变化加剧。
为减少空间热环境对终端的温度影 响，对 其

采取相应的热设计措施。主要包括：终端与卫星

间使用隔热垫，进行传导热隔离；终端外表面包覆

多层隔热组件，进行辐射热隔离，以弱化空间环境

诱导产生的终端温度场振荡；镜面镀高反射膜，镜
组背部及结构体内表面均作表面处理，以达到较

高的发射率；为镜筒设置遮光罩，用于阻挡进入镜

筒的 太 阳 热 流，内 表 面 涂 覆 消 光 漆，外 表 面 粘 贴

Ｆ４６散热涂层，将 吸 收 的 太 阳 辐 射 排 散 至 冷 黑 空

间；电机、码 盘、平 台 等 发 热 部 位 壳 体 表 面 粘 贴

ＯＳＲ散热涂层，用来降低温度；在主镜安装座、次

镜安装座、光学平台、天线温控筒、Ｕ框和Ｏ框上

设置主动控温加热器用于补偿冷时段损失掉的热

量，同时分区控制以减少温度差。具体方案可参

见文献［５］和［７］。
为预示终端在轨温度，建立了详细的 热 分 析

模型，并完成了轨道温度场仿真，图１为终端有限

元模型示意图，为便于显示，模型中隐去了多层和

热相关部件的模型。模型中非规则形体按体积等

效和热等效简化处理为规则体，忽视结构加强筋、
倒角、螺钉及垫片，但考虑计算热阻；卫星及终端

各表面一般视为漫发射和漫反射表面，对于镜面

或辐射透过材料，按实际性质考虑为镜反射表面

或透过性材料。模型中使用的主要热物性参数见

表１。表中１５单 元 多 层 隔 热 组 件 当 量 有 效 发 射

率为０．０２；１０单元多层隔热组件为０．０３；５单元

多层隔热组件为０．０５。

图１　激光通信终端有限元模型

Ｆｉｇ．１　Ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｌａｓｅｒ　ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ

ｔｅｒｍｉｎａｌ

表１　热模型中使用的光学天线各部件热物性参数

Ｔａｂ．１　Ｔｈｅｒｍｏｐｈｙｓｉｃａｌ　ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ　ｏｆ　ｏｐｔｉｃａｌ　ａｎｔｅｎｎａ　ｕｓｅｄ　ｉｎ　ｔｈｅｒｍａｌ　ｍｏｄｅｌ

序号 材料
密度ρ／

（ｋｇ·ｍ－３）

热导率／

（Ｗ·ｍ－１·Ｋ－１）

比热容／

（Ｊ·ｋｇ－１·℃－１）

太阳吸收率

（ＢＯＬ／ＥＯＬ）
发射率 部位

１ 微晶玻璃（正面／背面）２　５３０　 １．６　 ８００　 ０．０１　 ０．０１／０．５ 主镜

２ 熔石英（正面／背面） ２　２００　 １．４　 ８９１．７　 ０．０１　 ０．０１／０．０４ 次镜

３ 镁铝合金 １　９００　 １１７　 ９２１ 温控筒／遮光罩

４ 钛合金 ４　５００　 ５．４　 ６７８　 ０．８５　 ０．８５ 光学平台、Ｕ框、Ｏ框

５ 铝合金 ２　８００　 １７０　 ９２１ 电机、码盘端盖

６ 紫铜 ８　４００　 ３９８　 ３８６ 导热铜索

７ 镀铝聚酰亚胺膜 ０．３５／０．５５　 ０．６７

８ Ｆ４６膜 ０．１５／０．４　 ０．６８

９ 消光漆 ０．９５　 ０．８５

１０ ＯＳＲ　 ０．１３５／０．２２　 ０．７９

１１ 镀金 ０．２５　 ０．０５ 涂层、膜
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３　热设计的间接验证

３．１　验证方法

由于终端构型复杂、外热流变化剧烈，可使用

的试验资源不能满足直接验证热设计的需求，转

而提出间接验证方法：
（１）热平衡试验的首要目的从通常的直接预

示在轨温度验证热设计，修改为验证热分析模型

的正确性；
（２）利用终端在轨模型仿真太阳直射热流、星

平台反射太阳热流和星平台对终端的红外辐射；
（３）终端鉴定件参与试验，试验中正常工作。

但由于地面机动时使用的配重结构对热状态影响

较大，试验中不进行终端机动，仅模拟非机动状态

下各部位间的实际辐射耦合关系；
（４）根 据 模 型 验 证 的 需 要，设 置 合 适 的 试 验

工况；
（５）建立与试验状态一致的热分析试验模型，

其中终端本身的模型采用轨道模型，试验中的边

界温度根据实测数据设定，施加的热流和内热源

以热载的形式设定；
（６）通过对比分析各工况试验结果与试验模

型计算结果，验证热分析模型的正确性，必要时对

热分析模型进行修正；
（７）将修正后的终端热分析模型置于整星和

轨道环境中，按在轨状态正常工作，对其在轨温度

分布进行预示，从而对其热设计进行验证。

３．２　热平衡试验

３．２．１　试验系统

试验系统由空间环境模拟器、激光通信终端、
对地板模拟件、试验支架、直流电源、温度采集设

备、终端温控仪等组成，如图２所示。终端鉴定件

按热设计方案进行热控实施，并按试验设计方案

改装后，光学天线光轴与对地板法线方向平行，隔
热安装于对地板模拟件上，置于空间环境模拟器

（热沉温度＜１００Ｋ，真空度＜１×１０－３　Ｐａ）内进行

热平衡试验。

图２　热平衡试验系统图

Ｆｉｇ．２　Ｔｈｅｒｍａｌ　ｂａｌａｎｃｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｓｙｓｔｅｍ

３．２．２　外热流模拟

外热流模拟需要考虑兼顾不同方向、不同热物

性的表面在高低温工况下的吸收热量，为了精确模

拟终端剧烈变化的外热流并兼顾瞬态工况，采用计

算与试验相结合的外热流施加方法，对太阳直射热

流、星平台反射太阳热流、星平台对终端的红外辐

射进行模拟。选用薄膜型加热片式外热流模拟器，

并针对不同表面作了适应性设计，具体描述如下：
对于多层隔热组件的表面状态，将加 热 片 粘

贴在聚酰亚胺膜上，然后挂在多层外表面，模拟多

层所吸收的外热流。对于粘贴 ＯＳＲ片（Ｆ４６膜）
的散热表面，根据背面是否可粘贴加热片采取两

种措施：（１）将加热片粘贴在散热面背面，正面按

原设计粘贴ＯＳＲ片或Ｆ４６膜；（２）将加热片粘贴
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在被模拟 表 面，外 表 面 喷 涂 ＯＳＲ替 代 涂 层（Ｆ４６
膜替代涂层），模拟散热面所吸收的外热流。对于

遮光罩、镜筒等内表面消光环，自身具有较大的导

热系数，将加热片粘贴在消光环的沟槽中，外表面

喷涂消光漆，模拟瞬时吸收外热流。对于镀金面，
考虑基底为导热率较高的铝合金材料，不破坏其

表面状态，吸收外热流施加到周边多层包覆区域

表面。对于主、次镜等不能破坏表面状态的光学

部件，吸收外热流施加到镜筒内表面。

３．２．３　热边界模拟

对终端和卫星对地板间的热传导进 行 模 拟。
对地板模拟件使用铝合金材料，上、下表面粘贴加

热器与热电偶，用于模拟对地板边界温度；并在上

表面（终端安装面）包覆多层隔热组件，下表面（与
试验支架连接面）粘贴低发射率的镀铝聚酰亚胺

膜。终端与对地板间连接件的材料、连接方式和

连接表面状态与终端的真实安装热接口一致。

３．２．４　热耗模拟

试验过程中，终端的工作模式为通信模式时，
电机、码盘和ＣＣＤ等发热部件正常加 电 工 作，其

发热特性与设计状态一致，不再额外设计热耗模

拟加热回路。

３．３　试验工况

终端实际飞行中只有瞬态温度场存 在，而 无

稳态工况。而在终端的热平衡试验中，为了方便

修正热分析模型的热耦合系数，设计了稳态试验

工况，同时设计准瞬态试验工况用于修正终端瞬

态热分析模型。根据终端在轨工作模式，结合空

间外热流变化规律和边界温度控制范围，设计高、
低温极端试验工况４个，见表２所示。

表２　试验工况

Ｔａｂ．２　Ｔｅｓｔ　ｃａｓｅｓ

试验工况 空间外热流状态 边界温度／℃ 终端工作模式

转移轨道稳态低温 无 －５ 休眠模式

初期分点稳态低温
终端正常避光机动，取２４ｈ轨道周期平均外热流

（分点太阳常数：１　３６７Ｗ／ｍ２）
－５ 通信模式

末期分点准瞬态高温
终端正常避光机动，取２４ｈ轨道周期外热流

（分点太阳常数：１　３６７Ｗ／ｍ２）
３５

避光机动期间休眠模式，

其余时间通信模式

末期夏至准瞬态高温
终端正常避光机动，取２４ｈ轨道周期外热流

（冬至太阳常数：１　４１４Ｗ／ｍ２）
３５

避光机动期间休眠模式，

其余时间通信模式

图３　准瞬态工况中外热流模拟示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｉｍｕｌａｔｅｄ　ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ　ｉｎ　ｑｕａｓｉ－ｔｒａｎｓｉｅｎｔ　ｃａｓｅ

对于准瞬态工况，在外热流施加时，以３０ｍｉｎ

为一个时间段阶梯式施加积分平均外热流，重复进

行若干个周期的循环试验，直至终端的温度场达到

周期稳定，修正模型时只采纳稳定后的温度数据。
工况 开 始 时 刻 为 卫 星 星 上 当 地 时 间１２：００，按

１２：００、１８：００、０：００（２４：００）、６：００、１２：００的 顺 序

循环，工况终止时刻为第３天的卫星星上当地时

００：００。外热流施加时序见图３所示。

３．４　热模型修正及结果讨论

采用实测数据修正热模型的方法很 多，例 如

最小二乘法外、统计回归分析法、卡尔曼滤波法和

最优估计法等，从应用效果上看，目前对于一些简

单模型修正效果较好，但对于复杂模型的修正仍

存在一些困难。实际上，整个模型修正过程中优

化过程仅是其中的一小部分，真正制约复杂模型

修正的主要问题是误差定位，误差定位不准确直
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接影响修正精度［９］。误差定位应有先验的知识积

累支持，需要丰富的建模和工程经验。
本文采用依据物理概念、经验数据对 终 端 热

模型不完善之 处 进 行 直 接 修 正 和 试 算 的 半 经 验－
试凑法进行研究，这种方法的基本策略是先外后

内、先从整体后到局部。比较试验数据和热分析

结果的差别，先后进行了多层组件当量辐射率、主
动控 温 加 热 器 施 加 方 式、接 触 热 阻 等 项 的 修 正。
分别如下：

（１）多层隔热材料漏热：由于终端结构复杂，同
时多层组件热性能受实际工艺实施的效果影响较

大，多层隔热组件实施后的包覆效果与热分析模型

中的理想效果存在差距，不可避免地存在漏热，将有

效发射率在０．０３～０．１范围内进行调整，这在文献

［１０］及其参考文献的取值范围内；
（２）二维转台的网格：二维转台内表面有着复杂

的加强筋，在原模型中被简化成平板，在修正后的模

型中，被充分细化以反映太阳热流吸收表面和温度

分布；
（３）热物性参数：替代涂层、镀金表面等与设计

值不同，表面辐射特性根据试验值重新设置；
（４）主动控温加热器位置：加热器实际安装位置

及非均匀功率布置反映到模型中，以更好地反映其

温度分布；

（５）主动控温加热器功率：由于供电回路线损的

存在，加热器实际加热功率与设计值有偏差，对模型

按照实际功率进行了修改；
（６）轴承热阻：根据试验中的温差值，轴承连接

处的热阻被重新计算并赋值；
（７）接触热阻：根据试验结果，修改相关部件间

的计算接触热阻，对于干接触、加导热填料ＧＤ４１４硅

橡胶、加导热脂等不同的接触表面状态，接触传热系

数分别在５０～１５０Ｗ／（ｍ２·℃）、５００～２　０００Ｗ／（ｍ２

·℃）和５００～２　０００Ｗ／（ｍ２·℃）的合理范围内进行

调整。
作出上述的修正后，模型被用于分析 热 平 衡

试验工况，分析数据与试验温度结果对比见表３，
表中所列数据为终端指标监测点温度值。由表可

知，用修正后热模型获得的计算值与试验值接近，
稳态工况下，７７％测温点的计算值与试验值偏差

小于２℃，其他部件的偏差小于６℃，其中在转移

轨道工况俯仰电机和码盘试验值温度偏低，是由

于主动控温加热器功率不足，指标监测点温度不

受控，而热分析模型中控温加热器占空比同样达

到１００％，虽然温度偏差反映为５．９℃和４．８℃，
周边非监测点热电偶温度差值小于５℃；瞬态工

况下，８１％测温点的计算温度范围与试验值偏差

小于５℃，其他部件的偏差小于７℃。

表３　试验结果与模型计算结果的对比

Ｔａｂ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｔｅｓｔ　ｄａｔａ　ａｎｄ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｒｅｓｕｌｔｓ （℃）

位置
转移轨道

试验值 计算值

初期分点

试验值 计算值

末期分点

试验值 计算值

末期夏至

试验值 计算值

主镜１　 ２０．２　 ２１．１　 ２２．１　 ２２．４　 ２１．８～３１．６　２０．５～２８．２　 ２２．０～２７．２　２０．３～２１．８

主镜２　 １９．７　 ２０．５　 ２１．９　 ２２．８　 ２１．５～３０．６　２０．３～２７．８　 ２１．７～２６．６　２０．２～２１．２

主镜３　 １９．１　 ２０．３　 ２１．７　 ２２．１　 ２１．２～２８．７　２０．２～２７．５　 ２１．３～２６．８　２０．３～２２．０

次镜 ２２．１　 ２３．２　 ２３．３　 ２２．６　 ２１．６～４４．０　１６．０～３７．０　 ２１．６～２９．８　１６．８～２２．９

光学基板１　 ２０．０　 ２０．６　 ２３．１　 ２３．１　 ２３．３～２７．９　２１．０～２４．０　 ２３．０～２７．６　２２．１～２３．０

光学基板２　 １８．６　 ２０．３　 ２２．７　 ２２．５　 ２２．３～２６．７　２１．５～２３．２　 ２２．１～２８．４　２１．７～２３．５

光学基板３　 １９．９　 ２０．７　 ２２．９　 ２２．３　 ２２．６～２６．８　２１．２～２３．０　 ２２．５～２６．９　２１．３～２３．６

方位电机 ２４．７　 ２５．９　 ２４．０　 ２４．２　 ２３．７～２６．８　２３．８～２６．３　 ２２．６～２６．５　２３．５～２６．１

方位码盘 ５．０　 ４．４　 １８．２　 ２１．０　 ２０．７～２６．８　 １８．５～２６　 ２２．６～２６．５　２３．２～２６．４

俯仰电机 １８．０　 ２３．９　 ２４．９　 ２５．８　 ２４～２６．５　 ２３．７～２５．８　 ２３．４～３３．７　２３．３～３１．１

俯仰码盘 １３．５　 １８．３　 ２５．９　 ２５．０　 ２４～２６．５　 ２４．０～２５．７　 ２３．４～２６．４　２３．６～２６．３

Ｕ框 ２２．７～３０．０　 ２７～２９．８　 ２５．４～２９．８　２８．１～３３．５　 ２７～３１．５　 ２７．５～３７　 ２７．０～３３．２　２７．７～３７．８

Ｏ框 １０．３～１５．７　１４．１～１８．９　 ２４．３～２５．８　２２．７～２６．０　 ２１．７～３１．４　２２．５～２９．４　 ２３．６～３７．３　２２．６～３２．６
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　　修正后的热模型获得的计算结果与试验结果

基本一致，尤其是主镜、次镜、光学基板等关键位

置温度符合较好，局部位置受试验条件和边界条

件等复杂情况的影响有小幅偏差，但不影响计算

模型的正确性。本文的热模型修正方法可行且有

效，修正后的模型较好地反映了真实的热物理状

态，可用于在轨飞行的温度预示，验证热设计。

４　在轨温度对比

激光通信终端于２０１７年发射，目前在轨运行

状态良好。选择在轨２个典型时刻温度数据和模

型计算结果进行比对。其中计算值是根据实际在

轨机动、涂层退化和工作状态设置模型，仿真得到

的轨道温度结果。

表４　在轨数据与模型计算结果的对比

Ｔａｂ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｆｉｇｈｔ　ｄａｔａ　ａｎｄ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｒｅｓｕｌｔｓ （℃）

位置
２０１７年４月２０日

在轨值 计算值

２０１７年６月２０日

在轨值 计算值

主镜１　 ２２．７～５４．４　 ２１．５～５２．６　 ２２．７～４８．８　 ２１．７～４８．０
主镜２　 ２２．６～５１．８　 ２０．８～５０．０　 ２２．６～４９．８　 ２０．９～４７．１
主镜３　 ２１．９～５１．１　 ２０．９～４９．３　 ２１．９～４９．７　 ２１．０～４７．５
次镜 ２２．８～６６．５　 ２２．０～６６．３　 ２２．９～６６．２　 ２２．０～６２．８

光学基板１　 ２２．２～５２．３　 ２１．０～４８．４　 ２２．３～５０．４　 ２１．０～４５．６
光学基板２　 ２１．４～５２．３　 ２０．９～４７．１　 ２１．３～５１．４　 ２０．９～４５．４
光学基板３　 ２２．６～５１．５　 ２１．３～５０．３　 ２２．７～４９．７　 ２１．４～４６．１
方位电机 ２３．５～３５．８　 ２３．８～３６．４　 ２３．５～３５．２　 ２３．９～３６．７
方位码盘 ２３．４～２６．５　 ２３．９～２６．１　 ２３．４～２６．７　 ２３．６～２６．０
俯仰电机 ２３．４～３８．８　 ２４．０～３６．８　 ２３．４～４１．４　 ２３．９～３７．２
俯仰码盘 ２２．０～３８．０　 ２４．０～３７．６　 ２２．０～３５．０　 ２３．９～３６．２
Ｕ框 ２７．０～３８．２　 ２７．９～４２．６　 ２７．０～３９．１　 ２７．９～４２．６
Ｏ框 ２３．６～４５．１　 ２３．０～４４．４　 ２３．５～４２．３　 ２３．３～４１．４

　　从表４中数据可看出，在轨温度与分析计算结

果相比，８１％测温点的偏差小于４℃，其他部件的

偏差在６℃之内，进一步说明修正后的模型可有效

验证热设计，同时证明间接验证方法的正确性。

５　结　论

本文以星载激光通信终端为例，提出 外 露 式

星载光机电设备外热流变化剧烈，较难准确模拟，
从而不能在地面热平衡试验中直接进行热设计验

证。针对此问题，采用间接验证方法完成了热设

计验证：
（１）采用计算与试验相结合的外热流施加方

法，使用加热片式外热流模拟器，并针对不同表面

进行适应性设计，完成了热平衡试验，相似试验对

象可参考设计；
（２）热模型修正是间接验证方法的一项重要

内容，本文分析了试验值与计算值存在偏差的原

因，对终端热模型中的单元划分和热网络方程进

行了修正，由修正的热模型计算温度值与试验值

的比较表明终端热模型修正有效，可用于在轨温

度预示。对比轨道计算温度与飞行温度，证明了

间接验证方法的正确性；
（３）在间接验证方法中，热平衡试验的主要目

的由获得卫星在轨运行的温度转变为提供热分析

模型修正的必要数据，修正后的热分析模型预示

在轨温度，进而验证热设计。间接验证方法相较

于传统的直接验证方法，可节省试验经费，降低试

验难度，在同类光机电设备的热设计验证试验中，
可借鉴参考。
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