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伺服机构热控设计
永　 强，谢晓光，徐　 伟

（中国科学院长春光学精密机械与物理研究所，长春　 １３００２２）

摘要：热控系统是空间伺服机构在轨长期稳定运行的重要保障。在分析航天器外热流和伺服机构热特性基础上，建立伺服机构热流和热传导的数学
模型，再根据伺服机构结构布局、工作环境、可靠性等指标，提出合理的热控措施。在Ｔｈｅｒｍａｌ－ Ｄｅｓｋｔｏｐ软件中建立伺服机构的热模型，并用
ＳＩＮＤＡ ／ ＦＬＵＩＮＴ计算热平衡时关键单机的温度范围，计算结果表明热控系统达到了设计指标相关要求。通过热平衡试验验证了该伺服机构热控设计
的正确性和热措施的有效性。
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０引言
航天器在空间长期运行时需要适应复杂的空间环境，包

括真空环境、冷黑空间、微重力、太阳辐射、地球等的辐射
等。另外，航天器自身工作模式变化、材料退化、轨道和姿
态变化等都对航天器热控系统造成影响。伺服机构放置在航
天器外表面，整个机构有时受到太阳直射，有时受到航天器
或地球阴影影响，外热流环境极其复杂［１－３］。伺服机构温度
梯度可能会引起伺服机构精度受到影响，严重的导致机构卡
滞，最终导致任务失败［４－６］。
１伺服机构

伺服机构放置在航天器安装板外侧，由机构支座、天线
１安装法兰、轴系１、电机１、电机１辐射板、电机２辐射板、
电机２、轴系２、天线支座２、天线２火工品、天线２安装法
兰等组成，内部结构如图１所示。

图１　 伺服机构结构

在轨运行时伺服机构轴系１带动天线１安装法兰和碳纤
维杆，从而改变轴系２空间位置、轴系２通过电机驱动旋转

天线２，最终确定天线１和天线２的位置和姿态。伺服机构有
热耗的器件有电机１、电机２、编码器１及编码器２，在轨运
行阶段电机和编码器常开，碳纤维杆和天线１、天线２的位
置和姿态根据轴系１和轴系２输入条件发生变化。
２伺服机构热设计
２ １设计要求

航天器太阳同步轨道、太阳入射角从－９０°～ ＋ ９０°变化，
伺服机构安装的卫星外表面喷涂Ｓ７８１白漆用于散热，卫星外
表面温度波动范围为－２５ ～ ＋ ５５ ℃，卫星与伺服机构之间设
有１０ ｍｍ聚酰亚胺隔热垫，天线载荷内外表面喷涂Ｓ７８１白
漆。伺服机构各零部件的温度范围如表１所示。

表１　 伺服机构工作温度
名称 工作温度／ ℃ 备注
电机 －２０ ～ ７０

编码器 －２０ ～ ４５

轴系内轴 －２０ ～ ３０ 内外轴温差不大于１５ ℃
轴系外轴 －２０ ～ ３０ 内外轴温差不大于１５ ℃
碳纤维杆 －２０ ～ ４５ 连杆两端温差不大于２５ ℃

２ ２热平衡方程
在轨运行阶段，伺服机构温度场主要取决于空间环境条

件和伺服机构自身工作模式。在真空环境中，伺服机构散热
途径只有热传导和热辐射。伺服机构热分析时可通过能量守
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恒定律计算［７－９］，即：
Ｑ１ ＋ Ｑ２ ＋ Ｑ３ ＋ Ｑ４ ＝ Ｑ５ ＋ Ｑ６ （１）

式中：Ｑ１为伺服机构吸收的太阳辐射热量；Ｑ２ 为伺服机构吸
收的地球反照热量；Ｑ３ 为伺服机构吸收的红外辐射热量；Ｑ４
为伺服机构自身内能的变化；Ｑ５ 为伺服机构向宇宙空间辐射
的热量。

事实上，空间伺服机构在轨运行阶段不是等温体，机构
各零件之间温度、同一零件不同部位温度有着明显区别。在
热计算过程中不仅要分析伺服机构整体温度，还要分析机构
每一处温度水平。热计算时将机构离散化成等温体，每个网
格温度用结点温度描述，最后建立每个结点的热平衡方程进
而得到机构的温度水平。离散化热分析示意图如图２所示。

图２　 离散化热分析示意图

假设伺服机构只有辐射热交换和接触热交换，则第ｉ个
结点的热平衡方程为：
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式中：ａＳｉ为航天器表面的太阳吸收率；Ｓ为太阳常数；Ｅｒ为地
球表面反射太阳光密度；Ｅｅ为地球表面红外辐射密度；Ａｉ为结
点ｉ的表面积；１ｉ、２ｉ、３ｉ分别为结点ｉ相对于太阳光、地球
反射和和红外辐射的角系数；Ｂｊ，ｉ 为结点ｉ对结点ｊ的吸收因
子；Ｔｉ、Ｔｊ分别为结点ｉ和结点ｊ的温度；Ｐｉ为结点ｉ的内热源
功率；εｊ为结点ｊ表面发射率；εｉｉ为结点ｉ内表面发射率；εｅｉ
为结点ｉ外表面发射率；ｋｊ，ｉ 为结点ｊ和结点ｉ之间的传热因
子；σ为斯忒藩－玻尔兹曼常数；ｍｉ为结点ｉ质量；ｃｉ为结点ｉ
比热容；τ为时间。

式中左边第１项为结点ｉ吸收的外热流大小，第２项为
结点ｉ从其他结点通过辐射吸收的能量，第３项为结点ｉ内热
源功率，第４项为结点ｉ从其他结点通过传导吸收的能量，
右边第１项为结点ｉ向外辐射热量，第２项为结点ｉ自身内能
变化。在充分考虑热控边界条件的基础上，通过合理的热控
设计及热控措施，可以实现伺服机构内外热平衡关系。
２ ３伺服机构热控方案

伺服机构热控分系统的任务是为伺服机构本体提供所要
求的工作温度，确保伺服机构在空间环境条件下正常工作。
然而此套伺服机构与其他伺服机构不同，给伺服机构热控带
来一定难度，主要表现为：

（１）伺服机构姿态变化频繁且伺服机构本体直接暴露于

外层空间，伺服机构各面均受到太阳光直射影响，无稳定散
热面；

（２）伺服机构除考虑工作模式之外，还需要考虑故障模
式（即伺服机构不旋转，可能任意方向锁紧），运控模式与
加热功率间的矛盾明显，必须统筹考虑全面优化伺服机构热
控功率分配，并充分考虑多种工作模式；

（３）伺服机构电机热耗高、发热量大、工作时间长，常
规热控措施受限；

（４）空间伺服机构设计寿命达到５年以上，需考虑热控
材料及涂层的退化。

在充分考虑航天器任务和特点、轨道参数、姿态状况、
空间环境条件、设计寿命和可靠性指标、伺服机构的结构外
形和材料属性、各种仪器设备的外形尺寸、质量、热容量、
工作模式、热控材料后，伺服机构采取以下热控措施。
２ ３ １被动热控

由于电机热容较小导致温度波动较大、又由于电机表面
散热面积小，在电机上下表面处增加辐射板用于散热，辐射
板与电机安装形式如图３所示。

图３　 电机辐射板设计　 　 　 　 　 　 　 图４　 外围框架散热面

电机上安装２个辐射板，每个电机有效辐射板面积为
７ ２００ ｍｍ２，双面均二次表面镜ＯＳＲ处理。电机其余外表面均
喷涂白漆。另外为提高电机与其它部组件之间热交换，将步
进电机安装面涂导热硅脂后，用框架机壳压紧，接触界面外
侧涂室温硫化硅橡胶ＧＤ４１４Ｃ封口。

编码器一端与中心轴连接，中心轴由钛合金制作，散热
效果较差，辐射板另一端与外围框架链接。另外，电机热量
通过电机法兰传热给外围法兰，在高温工况下为降低电机温
度，在外围法兰靠近电机一端喷涂白漆用于散热。外围框架
外围喷涂白漆，白漆喷涂部分如图４所示。

另外，为减小外热流对碳纤维杆和天线支架温度的影响
采用Ｆ４６多层包覆。为减小单机部件温度梯度外围框架内表
面、编码器外表面黑色阳极氧化处理。伺服机构中用到的热
控涂层有黑色阳极氧化（太阳吸收比为０ ８５、红外发射率为
０ ８５）、Ｓ７８１ （寿命初期太阳吸收比０ １７，寿命末期０ ３５、
红外发射率为０ ８７）和玻璃二次表面镜ＯＳＲ （太阳吸收比为
０ １４、红外发射率为０ ８１）。伺服构采用的多层隔热组件最
外层为单面镀铝Ｆ４６膜朝外，寿命初期太阳吸收率为０ １３、
寿命末期０ ３２，红外发射率为０ ６９。
２ ３ ２主动热控

伺服机构本体主动热控加热器采用聚酰亚胺加热薄膜，
加热区布局及功耗分配主要是针对伺服机构结构热变形敏感
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部位及由于非对称热载荷特别是受不同外热流影响所形成的
相对低温区部位考虑，具体分配指标如表２所示。伺服机构
内部如图５所示。

表２　 主动加热回路

序号 名称 功耗／
Ｗ

热敏电阻
位置

门限／
℃

加热
路数

１ 电机１ （主备两路） ５ 电机１ －１０ ～０ １

２ 电机２ （主备两路） ５ 电机２ －１０ ～０ １

３ 外围框架１ （主备两路） ２ 外围框架１ －１０ ～０ １

４ 外围框架２ （主备两路） ２ 外围框架２ －１０ ～０ １

５ 碳纤维杆前端（主备两路） ２ 碳纤维杆前端 －１０ ～０ １

６ 碳纤维杆后端（主备两路） ２ 碳纤维杆后端 －１０ ～０ １

图５　 伺服机构内部图

２ ３ ３其他考虑
（１）机构相对运动的部位需要分开包覆，相对运动的多

层之间不能有接触避免影响机构运动，间隙也不能太大以免
漏热。

（２）提高热设计可靠性，热设计时对单机部件的温度控
制能力留有一定余量。

（３）尽可能采用成熟的热控技术和工艺，选用已使用过
并被证明可靠的材料、器件设备。
３热分析及热试验验证
３ １热分析

利用Ｔｈｅｒｍａｌ Ｄｅｓｋｔｏｐ软件建立伺服机构的热计算模型，
随后利用Ｓｉｎｄａ ／ Ｆｌｕｅｎｔ软件进行热计算，验证热控措施的合
理性。伺服机构热计算模型如图６所示。

图６　 伺服机构热分析图
热设计时把伺服机构的状态分为高温工况和低温工况：

高温工况时轴１和轴２电机和编码器常开、外热流取最大、
热控材料红外吸收率和红外辐射取寿命末期；低温工况时轴
１和轴２电机和编码器不工作、外热流取最小、热控材料取
寿命初期。伺服机构在轨工作时有可能一直处于高温工况也
有可能一直处于低温工况，为保证伺服机构在轨稳定运行，

两种工况的状态如表３所示。
表３　 高低温工况

状态 高温工况１ 低温工况
轨道倾角／（°） ９０ ０

电机和编码器状态 开机 关机
太阳常数 １ ４２２ １ ３２２

地球反照 ０ ３５ ０ ３２

热控材料 寿命末期 寿命初期
边界条件（卫星舱板温度）／ ℃ ５５ －２５

３ ２热分析结果
３ ２ １高温工况热分析结果

馈电伺服机构高温情况下整体温度范围在－４ ～ ＋ ４７ ℃，
满足单机部件的使用和存储温度范围。高温工况热分析结果
如图７ ～９所示。

图７　 高温时电机１和轴１温度曲线
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图８　 编码器１和连杆温度曲线

图９　 电机２和轴系２温度曲线

电机１在轨运行时处于一直工作状态，并且电机１长期
受到太阳直射温度较高，平衡时温度到达４５ ℃，轴１中心轴
是钛合金制作，导热效果较差，内外轴温度差为８ ℃，编码
器１最高温达到４５ ℃，满足编码器使用环境要求。连接杆由
碳纤维制作，导热效果较差，加上连接杆有一部分阴影面，
连接杆的温度梯度为１０ ℃。轴２编码器在轨常开，通过接触
和辐射散热，编码器２在轨最高温不超过２２ ℃。
３ ２ ２低温工况热分析结果

根据外热流条件和工作模式，伺服机构低温工况发生在
图１０ ～１２所示位置，此时电机和编码器不工作，热控涂漆处
于寿命初期。

在低温工况时电机１、电机２温度均在－１０ ～０ ℃之间，占
空比为４０％～６０％。编码器１和编码器２温度为－１５ ～ －５ ℃之

间，连杆温度梯度和轴系内外温度差均不超过１０ ℃，满足各
单机部件的环境要求。

图１０　 电机１和编码器１温度

图１１　 轴系内外温度差和连杆温度

·４１２·
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图１２　 电机２和编码器２温度

３ ３热试验
为验证伺服机构热设计的正确性，考察热控措施在轨飞

行阶段热环境的适应性及确定相关热控参数，进行了伺服系
统的热平衡试验。根据热分析过程热平衡试验分为高温平衡
和低温平衡，考察高温时刻和低温时刻电机、编码器等单机
的温度范围。

图１３　 伺服机构及加热笼

伺服机构的热试验主
要包括热真空管、红外加
热笼、测温及控温装置
等，如图１３所示。试验过
程中伺服机构放置在真空
度低于１ × １０－４ Ｐａ、热沉
温度低于１００ Ｋ的真空冷
黑环境中。通过Ｔｈｅｒｍａｌ－
Ｄｅｓｋｔｏｐ和ＳＩＮＤＡ ／ ＦＬＵＩＮＴ
软件计算伺服机构在轨飞行过程中到达每一面的外热流温度，
利用热流计采温和红外加热笼的加热实现对热流的精确控制，
满足不同区域的热流条件。

在热试验时电机、连杆、轴系上均粘贴热敏电阻用于采
集相应点的温度，热试验时相应热敏电阻温度如表４所示。

表４　 热试验结果
采温点 高温工况温度／ ℃ 低温工况温度／ ℃
电机１ ３６ －１０ ～０

轴系１ ３２ －１２ ～０

电机２ ３０ －１０ ～０

轴系２ １８ －１４ ～０

连杆 ２０ ～２８ －１４ ～－４

４结束语
本文通过仿真分析验证和热试验结果可知，在低温工况

时电机１、电机２温度均在０ ～１０ ℃之间，加热回路占空比为
４０％～６０％，编码器１和编码器２温度在－１５ ～ －５ ℃之间，
连杆温度梯度和轴系内外温度差均不超过１０ ℃，满足各单机
部件的环境要求。高温工况时电机最高温不超过４５ ℃，伺服
机构热控设计温度余量均大于１０ ℃。伺服机构通过被动热控
为主、主动热控为辅的思想，减少加热回路、简化系统复杂
度并达到控制各单机部件温度的目的。通过热平衡试验充分
验证了伺服机构热控设计的正确性和热措施的有效性。
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