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摘要：为解决有限热控资源下卫星多个光学遥感载荷及平台单机的热控问题，对该卫星采取主、被动热控相结合的设计

方案。首先，根据卫星自身特点、热控需求及轨道外热流确定热设计的总体方案；接着，针对光学载荷和平台重要单机进

行详细热设计说明，并利用有限元分析软件计算卫星各组件的温度结果；然后，开展整星热平衡试验，获取试验温度结果

判断热设计的正确性；最后，通过对比卫星在轨遥测、热分析及热试验温度数据，验证了该热设计方案的实际效果。在轨

遥测数据显示：主载荷相机温度控制在１９．７～２０．３℃之间，光学小载荷温度控制在－３１．２～６．６℃之间，舱内单机温度

在９．７～２９．５℃之间。各温度结果均满足热控指标要求，在轨数据与热分析及热试验结果偏差小于±３℃。表明该光

学遥感卫星热设计正确可行，热分析及热试验过程合理可靠。
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１　引　言

　　低成本、轻量化光学遥感卫星近来愈发受到
国内外航天院所、高校以及卫星技术公司的关注
和青睐。尤其在商业航天领域，研发成本及周期
的限制使得商业遥感卫星技术向小型化、高性能
以及批量化研制方向发展，以满足商业卫星快速
组网的需求。近年来，随着“商业航天＋互联网”
的跨界融合以及商业资本的不断涌入，很多商业
遥感卫星公司应运而生［１－２］。美国美丽大地（Ｔｅｒ－
ｒａ　Ｂｅｌｌａ）公司（原天空盒子成像（Ｓｋｙｂｏｘ　Ｉｍａ－
ｇｉｎｇ）公司）的“天空卫星”系列，于２０１３年１１月
发射首颗卫星ＳｋｙＳａｔ－１，实现了微卫星优于１ｍ
分辨率的光学成像以及１ｍ级视频成像［３］。美国
行星（Ｐｌａｎｅｔ）公司（原行星试验（Ｐｌａｎｅｔ　Ｌａｂｓ）公
司）的鸽群（Ｆｌｏｃｋ）系列纳卫星实现了３～５ｍ分
辨率成像，并在２０１５年６月实现了２０颗卫星同
时在轨［４］。国内的商业卫星公司也顺势而起，不
断涌现。以长光卫星技术有限公司为代表的“吉
林一号”系列星座目前已实现１３颗卫星在轨，并
计划于２０３０年完成星座在轨卫星数量１３８颗，实
现全球任意点１０ｍｉｎ以内重访能力。

２０１９年１月，吉林一号系列两颗光学遥感卫
星成功入轨，卫星平台搭载２台ＰＭＳ相机、１台

ＳＷＩＲ（短波红外）相机、１台 ＭＷＩＲ（中波红外）相
机以及２台ＬＷＩＲ（长波红外）相机。ＰＭＳ相机
具备多谱段、大幅宽的特点，相机共设置１９个可
见光及近红外谱段，空间分辨率５ｍ，幅宽１１０
ｋｍ，区域覆盖性及成像效率好。４台红外小相机
配合２个主载荷相机实现了０．４～１３．５μｍ全谱

段成像能力，并具备较高的光谱分辨率。卫星将
在林区遥感监测、林火预警、海洋生态监测以及海
上搜救应急等方面发挥重要作用。
该光学遥感卫星光学载荷多且温控要求严

格、卫星平台大功率密度单机布局紧凑，星体结构
导热性能差，给相机组件及单机的温度控制增添
了难度。同时，受商业遥感卫星研制成本及星上
能源的研制，该卫星热控分系统不具备充足的主动
热控资源，如何利用有限资源完成多个光学载荷、
平台单机以及重要承力结构的温度控制成为热控

分系统挑战。以往针对该量级光学载荷及卫星平
台的热设计通常采用饱和式散热面搭配温度补偿

的方式，这种热控方式虽能较为精确以及稳定地控
制组件温度水平，但也浪费掉了不少资源［５－６］。
该卫星热控分系统实现了多个光学载荷集成

热管理及热控资源均衡分配，根据各光学载荷的
热控需求，实现密集光学载荷间的热解耦，并对有
限热控资源进行合理分配，实现各光学载荷的温
度控制；首次实现新型柔性高导热率材料ＰＧＳ在
卫星平台单机散热方面的在轨利用，避免了轻量
化、结构紧凑卫星采用传统刚性热管带来的增重
及安装困难问题；卫星热控分系统从正样设计、实
施、试验再到在轨验证全流程仅用不到８个月，快
速实现了卫星在轨热分析模型修正，为后续同类
型批产卫星热控设计提供了一种高效、可行的设
计思路。

２　卫星结构及热控需求分析

２．１　卫星光学载荷及平台结构布局
卫星２台光学主载荷相机通过柔性支腿与相
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机安装板连接，短波红外相机通过支架安装在相
机安装板＋Ｙ 侧，中波红外相机通过支架安装在
相机安装板－Ｘ 侧，２台长波红外相机通过支架
安装在－Ｘ向支撑板上，辨云相机通过支架安装
在相机安装板－Ｙ 侧。光学载荷布局（支架省略）
如图１所示。

图１　光学载荷布局图

Ｆｉｇ．１　Ｌａｙｏｕｔ　ｏｆ　ｏｐｔｉｃａｌ　ｌｏａｄｓ

　　卫星平台＋Ｙ 向仪器舱单机有锂离子蓄电

池、电源控制器、中心机、三轴光纤陀螺、成像处理

箱、测控答应机以及飞轮组件等。

２．２　外热流分析

卫星所处５００多公里太阳同步轨道，轨道倾

角１００°左右，降交点地方时１２点。根据卫星飞行

轨道参数，计算了卫星在对日定向姿态下（长期模

式），冬至及夏至时刻卫星外表面上所到达外热流

（太阳辐射、地球反照、地球红外辐射）的轨道平均

热流密度，如表１所示。

　　根据外热流计算结果可以看出：＋Ｘ 方向由

于太阳直射的影响外热流数值较大，不宜作为散

热面，其余面热流均较小，可作为散热面。根据整

星结构布局以及大功耗单机分布，将整星散热面

设置在＋Ｙ 及－Ｙ 面的蒙皮上。

表１　到达卫星各表面的平均外热流密度

Ｔａｂ．１　Ａｖａｉｌａｂｌｅ　ａｖｅｒａｇｅ　ｈｅａｔ　ｆｌｏｗ　ｄｅｎｓｉｔｙ　ｏｆ　ｓａｔｅｌｌｉｔｅ　ｓｕｒｆａｃｅｓ （Ｗ·ｍ－２）

位置
外热流密度（冬至）

太阳 反照 红外 总计

外热流密度（夏至）

太阳 反照 红外 总计

＋Ｘ外表面 ８８２．３　 ５．８　 ７８．３　 ９６６．４　 ８２７．３　 ５．２　 ７９．３　 ９１１．８

＋Ｙ 外表面 ０　 １４．７　 ６１．３　 ７６．０　 ０　 １６．３　 ６０．４　 ７６．７

＋Ｚ外表面 ０　 ３５．６　 ８０．３　 １１５．９　 ０　 ３４．４　 ８０．４　 １１４．８

－Ｘ外表面 ０　 ６８．２　 ７０．５　 １３８．７　 ０　 ６７．９　 ７１．５　 １３９．４

－Ｙ 外表面 ０　 ４６．８　 ５８．１　 １０４．９　 ０　 ４１．９　 ５７．６　 ９９．５

－Ｚ外表面 ０　 ３５．６　 ８０．３　 １１５．９　 ０　 ３４．４　 ８０．３　 １１４．７

２．３　热控需求分析
该卫星光学载荷多且集中，主载荷相机为离

轴三反式Ｃｏｏｋ型结构，同时装配了调焦机构及
定标机构，相机结构复杂并与热控耦合较多；３个
星敏感器安装在主载荷相机承力筒上，５台光学
小相机分布在两台主载荷相机周围，所有光学载
荷布局紧凑。热控分系统需要在保证光学相机温
度水平的同时，还需防止主载荷相机内部、光学载
荷之间多层隔热组件表面对相机成像产生杂光

影响。
卫星平台采用轻量化结构设计，出于减震考

虑在部分舱板之间安装了减震器，使平台结构

间导热性能变差；同时卫星单机功耗分布不均
匀，大功耗单机相对集中在一个单机舱内，与体
贴帆板紧邻舱段密闭内部温度较高导致内部单

机散热困难。热控分系统需要合理设计散热面
及导热措施，保证舱内全部单机温度在合理范
围内。
利用有限热控资源，采取主、被动热控相结合

的方式，全部光学载荷与卫星平台隔热安装，对主
载荷相机各组件、相机安装板以及平台蓄电池采
取主动热控措施保证温度可控，对５台光学小相
机、平台单机及结构采取被动热控措施维持温度
水平。
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３　卫星主要热设计及热分析计算

３．１　光学主载荷热设计
温度是影响光学相机成像质量的重要因素，

光学反射镜的温度变化会导致相机离焦［７］，因此
需通过主动热控的方式控制光学反射镜及承力结

构的温度变化。
该光学主载荷相机反射镜采用辐射式主动热

控的方式，将反射镜控温加热器粘贴到反射镜背
部的多层隔热组件，有效降低控温超调等对反射
镜温度的影响，增强其温度稳定性。反射镜主动
热控示意图如图２所示。

图２　反射镜辐射式主动控温示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｒａｄｉａｎｔ　ａｃｔｉｖｅ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｃｏｎｔｒｏｌ

ｆｏｒ　ｍｉｒｒｏｒｓ

图３　分层隔热示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｌａｙｅｒ　ｈｅａｔ　ｉｎｓｕｌａｔｉｏｎ

主载荷相机承力筒为钛合金结构，导热率较
小，利用在承力筒外表粘贴柔性导热石墨膜降低
其在轨温度梯度；承力筒内外表面均包覆一定单
元数的多层隔热组件，减小外部低温环境对承力
筒温度的影响。同时承力筒上多个遮光罩、后罩
及挡光光阑均与承力筒隔热安装，如图３所示，并
采用多个隔热垫分层隔热的方式，增强隔热效果。

承力筒设置３个主动控温加热区，加热片贴
在承力筒内表面上，加热片形状及分布根据承力
筒的结构及温度分布进行优化设计，加热片分布
如图４所示。通过严格的隔热设计以及加热区合
理的优化，保证钛合金结构的承力筒各部分温差
优于２℃。

图４　承力筒主动热控示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｂｅａｒｉｎｇ　ｃｙｌｉｎｄｅｒ′ｓ　ａｃｔｉｖｅ　ｔｈｅｒｍａｌ

ｃｏｎｔｒｏｌ

３．２　其他光学载荷热设计

４个光学红外相机和１个辨云相机通过支架
与相机安装板相连，３个星敏感器通过支架与主
载荷相机承力筒相连，各光学载荷支架与安装面
通过聚酰亚胺材料隔热安装，实现各光学载荷间
的热解耦。对３个星敏感器支架进行主动控温，
并将３个加热回路的热控功耗分配给５台小相机

支架，实现热控功耗的合理利用。５台小相机本
体均采用被动热控的方式进行热设计，保持红外
及辨云相机在轨处于较低的温度水平，相机地面
装调和热光学试验根据仿真分析温度结果进行，

在地面装调时预留好相机入轨后因温度变化产生

的离焦量。

３．３　卫星平台热设计
卫星平台＋Ｙ 舱常开及大功耗单机相对集

中，整个＋Ｙ 向蒙皮开设了散热面，面积约０．３５
ｍ２；而－Ｙ 舱常开单机较少，－Ｙ 向蒙皮开设部分
散热面，面积约０．１ｍ２；＋Ｘ 舱安装有成像处理
箱及中心计算机，瞬时功耗分别为９０Ｗ 和９７Ｗ，

在＋Ｘ 向舱板左上靠近成像处理箱位置开设

３００ｍｍ×２００ｍｍ大小的散热面，将同舱的锂离
子蓄电池与舱板隔热安装，同时包覆２０单元多层
隔热组件，隔绝周围环境的热影响。整星散热面
如图５所示。
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图５　卫星散热面简图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍｅ　ｏｆ　ｓａｔｅｌｌｉｔｅ　ｒａｄｉａｔｉｎｇ　ｓｕｒｆａｃｅｓ

－Ｘ舱紧邻帆板，舱内常开单机受帆板温度
影响较大，同时－Ｘ 舱为密闭狭小舱段，热量无
法有效排散，导致单机温度过高。利用一种新型
高导热率材料ＰＧＳ（Ｐｙｒｏｌｙｔｉｃ　Ｇｒａｐｈｉｔｅ　Ｓｈｅｅｔ），
增强单机与舱板，舱板与散热面间的导热，该新型
材料具有柔性好、导热率高以及低密度等特点，近
年来普遍被应用于航天器的导热增强设计中［８－９］。
建立ＰＧＳ材料导热模型简图如图６所示，其各部

图６　ＰＧＳ材料导热模型简图

Ｆｉｇ．６　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ＰＧＳ　ｈｅａｔ　ｃｏｎｄｕｃｔｉｏｎ　ｍｏｄｅｌ

分热阻计算公式如式（１）～式（３）所示：

ＲＯ１ ＝ １
Ｋ１Ａ１ ＝

１
Ｋ１Ｌ１ｂ

， （１）

ＲＰ ＝ δ
λＡ２ ＝

Ｌ－（Ｌ１＋Ｌ２）
λｄｂ

， （２）

ＲＯ２ ＝ １
Ｋ２Ａ２ ＝

１
Ｋ２Ｌ２ｂ

， （３）

其中：ＲＯ１为物体１与ＰＧＳ材料的接触热阻，Ｋ１
为物体１（Ｏｂｊｅｃｔ　１）与ＰＧＳ材料间的接触换热系
数，Ａ１ 为物体１与ＰＧＳ材料的接触面积；ＲＰ 为

ＰＧＳ材料的导热热阻，δ为ＰＧＳ材料热传导方向

上的有效长度，λ为ＰＧＳ材料的导热率，Ａ２ 为

ＰＧＳ材料的导热截面面积；ＲＯ２为ＰＧＳ材料与物
体２（Ｏｂｊｅｃｔ　２）的接触热阻，Ｋ２ 为物体２与ＰＧＳ
材料间的接触换热系数，Ａ２ 为物体２与ＰＧＳ材
料的接触面积。假设两个物体温度均匀且与外界
绝热，且ＰＧＳ与两物体接触面温度均匀，当温度
稳定后，物体１的温度为Ｔ１，物体２的温度为

Ｔ２，且Ｔ１＞Ｔ２，可以得出物体１与物体２之间的
单位面积上的换热量为：

ｑ＝ ΔＴ
ＲＯ１＋ＲＰ＋ＲＯ２ ＝

（Ｔ１－Ｔ２） １
Ｋ１Ｌ１ｂ＋

Ｌ－（Ｌ１＋Ｌ２）
λｄｂ ＋ １

Ｋ２Ｌ２（ ）ｂ
－１

．

（４）

　　当两物体最终温度维持在 Ｔ１，Ｔ２ 不变且

ＰＧＳ材料长度及与两物体接触面积不变时，公式
（４）中单位面积的换热量ｑ仅与ＰＧＳ材料的总厚
度ｄ有关，即ＰＧＳ材料叠加的层数约多，换热量
越大。当然，在实际应用时还要考虑ＰＧＳ材料层
数增多带来的柔性下降及实施难度增加，合理设
计ＰＧＳ材料叠加层数。

图７　－Ｘ舱单机散热路径

Ｆｉｇ．７　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｒａｄｉａｎｔ　ａｃｔｉｖｅ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｃｏｎｔｒｏｌ

ｆｏｒ　ｕｎｉｔｓ

利用ＰＧＳ材料在单机与周围舱板、舱板与散
热面之间建立传热路径，保证接触面积同时增加

ＰＧＳ材料层数。这样，该单机的全部散热路径如
图７所示，通过新型导热材料建立了２条新的散
热路径（图中右侧两条散热路径），与原来的２条
散热路径（图中左侧两条散热路径）组合在一起，
有效降低单机温度。
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如图７所示，传热路径中实线代表导热路径，
虚线代表辐射路径。Ｒｃｔｉ代表两个对象间的接触导
热热阻，与接触导热系数及接触面积有关；Ｒｃｉ代表
物体本身的导热热阻，与材料导热率、导热截面积
以及热量传递方向长度有关；Ｒｉ 代表物体表面辐
射热阻，与物体表面的红外发射率及物体有效辐射
面积有关；Ｒｉ－ｊ代表空间辐射热阻，与物体有效辐
射面积及和另一物体表面间的视角系数有关［１０］。

３．４　热分析计算
根据以上热设计方案，利用有限元热分析软

件对该卫星建立热分析模型如图８所示。卫星构
件多为薄板结构，故将其划分为壳单元，单元厚度
按照体积等效厚度计算，采用热耦合方式对模型
进行简化，共建立了２８６个热耦合，手动划分了

７　８７５个壳单元。

图８　卫星热分析模型

Ｆｉｇ．８　Ｔｈｅｒｍａｌ　ａｎａｌｙｔｉｃ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｓａｔｅｌｌｉｔｅ

建立热分析模型时，忽略卫星电连接器、电缆
线、设备安装螺钉等细节特征，卫星全部表面构成
封闭体，去掉设备安装板或舱板上的小孔，使得辐
射角系数归一性得到满足。不考虑仪器安装板间
的接触导热，舱内单机按照等效质量的原则简化
成规则的六面体或者圆柱体，热耗均匀分布在壳
体表面。
仿真计算中根据卫星在长期模式下卫星姿

态、太阳常数、多层面膜及散热面涂层表面属性、
帆板光电转化效率、卫星舱内单机功耗，定义高
温、低温两个极端工况如下：
高温工况：
（ａ）太阳常数取最大值１　４１４Ｗ／ｍ２；
（ｂ）多层面膜聚酰亚胺单面镀铝二次表面镜

按末期属性计算，性能参数为αｓ／ε＝０．６４／０．６９；
（ｃ）散热面白漆按非对日面寿命末期计算，性

能参数为αｓ／ε＝０．３／０．８６；
（ｄ）帆板电池片按最小光电转化效率计算，帆

板对日面等效辐射特性参数为αｓ／ε＝０．９１５／

０．８２；
（ｅ）按一轨成像、一轨数传工作，各单机按功

耗最大配置；
（ｆ）主动热控工作（要求满足工作温度指标）。
低温工况：
（ａ）太阳常数取最大值１　３２２Ｗ／ｍ２；
（ｂ）多层面膜聚酰亚胺单面镀铝二次表面镜

按初期属性计算，性能参数为αｓ／ε＝０．３６／０．６９；
（ｃ）散热面白漆按初期属性计算，性能参数为

αｓ／ε＝０．１７／０．８６；
（ｄ）帆板电池片按最大光电转化效率计算，帆

板对日面等效辐射特性参数为αｓ／ε＝０．７７５／０．８２；
（ｅ）相机、数传不工作，各单机按功耗最小配置；
（ｆ）主动热控工作（要求满足工作温度指标）。
卫星主载荷相机、光学小相机、部分平台单机

热分析结果如表２所示。高、低温工况下某时刻
主承力筒温度云图如图９所示。

表２　卫星热分析结果

Ｔａｂ．２　Ｔｈｅｒｍａｌ　ａｎａｌｙｔｉｃ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｓａｔｅｌｌｉｔｅ （℃）

组件名称 高温工况 低温工况 控温指标

主镜 １９．５～２０．７　１９．２～２０．５　 １８～２２

次镜 １９．４～２０．５　１９．２～２０．３　 １８～２２

三镜 １９．５～２０．６　１９．５～２０．５　 １８～２２

主镜背板 １９．４～２０．７　１９．４～２０．６　 １８～２２

三镜背板 １９．５～２０．７　１９．３～２０．４　 １８～２２

主承力筒 １９．５～２０．６　１９．３～２０．３　 １８～２２

锂离子蓄电池 １９．４～２０．７　１８．６～１９．３　 ０～３０

综合电箱 ２７．１～３２．１　１７．７～２３．５ －１０～４５

电源控制器 ２０．０～２３．０　１０．２～１３．０ －１０～４５

飞轮组件 ９．４～２０．８　 ４．６～１５．６ －１０～４５

测控答应机 ３３．８～３５．２　 ２３～２４．８ －１０～４５

成像处理箱 ２４．５～３０．５　１２．７～１３．９ －１０～４５

三轴陀螺 ２１～２４．５　 １４．６～１７．６ －１０～４５
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图９　高、低温工况相机承力筒温度云图

Ｆｉｇ．９　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｎｅｐｈｏｇｒａｍ　ｏｆ　ｂｅａｒｉｎｇ　ｃｙｌｉｎｄｅｒ

ｏｎ　ｈｉｇｈ／ｌｏｗ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

　　从表２的计算结果看出，高、低温工况下，各

主载荷相机组件均满足控温要求；平台单机中，安

装在帆板后面的测控答应机最高温度为３５．２℃，

较未做散热措施的４４．３℃降低了近９℃。从图

９承力筒温度云图可以看出，承力筒在高低温工

况下各区域温差小于２．５℃，说明针对承力筒的

增强导热措施效果明显。

４　热平衡试验

　　对两颗正样卫星开展热平衡试验，考察卫星

在真空以及模拟轨道热环境下的温度水平，验证

热设计的正确性和可行性，以及热分析计算的准

确性。

４．１　试验方案

该光学遥感卫星的热平衡试验利用空间环境

模拟器模拟卫星所处冷黑和真空环境，利用红外

加热笼模拟卫星各表面到达外热流，试验中体贴

帆板采用模拟件，通过在其表面粘贴电加热器模

拟体贴帆板等效热流。试验中，卫星各表面到达

外热流按照轨道平均外热流施加，体贴帆板等效

热流按照瞬态施加。其他试验装置包括温度测控

系统、综合仿真设备、电源系统等，试验装置组成、

两个颗卫星在真空罐内的状态如图１０（ａ）所示，

试验现场如图１０（ｂ）所示。

图１０　热平衡试验装置及现场

Ｆｉｇ．１０　Ｔｈｅｒｍａｌ　ｂａｌａｎｃｅ　ｔｅｓｔ　ｅｑｕｉｐｍｅｎｔ　ａｎｄ　ｓｉｔｅ

４．２　试验结果

热平衡试验将卫星所受最大、最小外热流及
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单机功耗作为热平衡试验的高、低温工况输入条

件，以０１星为例，高、低温工况相机各组件试验温

度曲线如图１１所示，卫星平台主要单机温度曲线

如图１２所示。

　
图１１　相机组件试验结果

Ｆｉｇ．１１　Ｔｅｓｔ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｃａｍｅｒａ　ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

　
图１２　平台单机试验结果

Ｆｉｇ．１２　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｐｌａｔｆｏｒｍ　ｓｉｎｇｌｅｓ

　　从图１１及图１２中相机组件和平台主要单机
热平衡试验结果来看，高、低温工况下，相机各组
件温度在１９．４～２０．６℃之间，平台主要单机温度
在７．０～３２．０℃之间，满足控温要求且有一定的
设计裕量，与热分析结果基本一致，表明针对卫星
各组件的热设计正确可行，热分析结果准确可靠。

５　在轨验证

　　两颗光学遥感卫星于２０１９年１月２２日在酒
泉卫星发射中心发射，发射入轨后卫星热控分系
统各项功能正常，舱内外单机温度处于合理水平。

对卫星各组件温度进行入轨３个月的在轨测试，
相机组件及平台主要单机在轨温度如图１３所示。
卫星各组件在轨温度与热分析、热试验温度对比
结果如表３所示。
由图表中的结果可以看出，主载荷相机组件

在轨温度波动不大于（２０±０．３）℃，优于热分析及
热平衡试验结果；４台小相机在轨温度处于热分
析及热试验温度范围内，热分析和热试验对其在
轨温度进行了准确预示；平台单机温度在９～３０
℃之间，测控答应机最高温度２９．５℃，针对其的
散热设计效果明显。总体来看，在轨温度与热分
析及热试验结果偏差在±３℃以内。
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图１３　相机及平台单机在轨温度

Ｆｉｇ．１３　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｍａｉｎ　ｃａｍｅｒａ　ａｎｄ　ｐｌａｔｆｏｒｍ　ｕｎｉｔｓ

表３　卫星在轨温度与热分析、热试验结果对比

Ｔａｂ．３　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ａｎｄ　ｔｈｅｒｍａｌ　ａｎａｌｙｓｉｓ／ｔｅｓｔ　ｃｏｍｐａｒｉ－
ｓｏｎ　ｏｆ　ｓａｔｅｌｌｉｔｅ　ｏｎ　ｏｒｂｉｔ （℃）

组件名称 在轨温度 热分析温度 热试验温度

主镜 １９．７～２０．０　１９．２～２０．７　 １９．５～２０．５

次镜 １９．９～２０．２　１９．２～２０．５　 １９．４～２０．５

三镜 ２０．０～２０．３　１９．５～２０．６　 ２０．３～２０．４

主镜背板 １９．７～２０．０　１９．４～２０．７　 １９．５～２０．５

主承力筒 １９．７～２０．２　１９．３～２０．６　 １９．４～２０．６

短波相机 ６．６　 ３．６～１６．４　 ６．４～１３．６

中波相机 －３．２ －１０．６～３．１ －６．１～２．０

长波相机１ －３１．１ －３５．７～－２６．１ －３３．７～－２８．４

长波相机２ －３１．２ －３５．１～－２６．６ －３３．８～－２８．６

锂离子蓄电池 １９．０　 １８．６～２０．７　 １９．４

综合电箱 ２６．８　 １７．７～３２．１　 ２１．２～２６．４

电源控制器 １８．３　 １０．２～２３．０　 １１．０～１７．６

飞轮组件 ９．７～１６．８　４．６～２０．８　 ７．１～１８．０

测控答应机 ２９．５　 ２３～３５．２　 ２５．４～３１．３

成像处理箱 １６．８～２７．０　１２．７～３０．５　 １４．３～２８．０

三轴陀螺 １９．９　 １４．６～２４．５　 １７．０～２１．０

６　结　论

　　本文对针对多光谱、大宽幅光学遥感卫星光

学载荷多热控资源少、平台单机功耗不均且轻量

化结构导热困难等特点，分别对主载荷相机、光学

小相机以及卫星平台进行热控设计，并通过热分

析及热试验进行验证。

对主载荷相机，采用隔绝冷源、优化承力结构

导热性能以及合理布置加热区等方式进行热设

计，实现在轨温度（２０±０．３）℃的波动；对５个小

相机及３个星敏感器及２个主载荷相机进行热解

耦和集成热管理，并通过热分析及热试验结果评

估相机在轨温度环境。在轨结果显示，评估效果

准确，各相机温度均在评估温度范围内；对卫星平

台进行散热面位置优化、利用ＰＧＳ材料增强单机

散热效果，降低测控答应机温度近１５℃，有效解

决了密闭、狭窄舱段单机的散热问题。

在轨遥测数据显示：主载荷相机温度控制在

１９．７～２０．３℃之间，光学小载荷温度控制在－

３１．２～６．６℃之间，舱内单机温度在９．７～２９．５

℃之间。各温度结果均满足热控指标要求，在轨

数据与热分析及热试验结果偏差小于±３℃。说

明针对该光学遥感卫星低成本、轻量化的热控设

计正确合理，并为同类型商业组网卫星的热控设

计提供的参考和借鉴。
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ｃｏｍ

通讯作者：

　孔　林（１９８６－），男，安徽舒城人，博

士，副研究员，２００９年于中国科学技术

大学获得学士学位，２０１４年于中国科

学院长春光学精密机械与物理研究所

获得博士学位，主要从事航天器热控

制、空间相机集成分析等方面的研究。
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