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摘   要   为了解决某舱外载荷设备在轨运行时因温度波动导致频率稳定性和传递精度下降的问题, 提出一套以被

动热控为主、主动热控为辅的高效热控方案. 方案采用单相液冷冷板作为主散热面, 10单元多层隔热组件进行全

方位包覆, 并利用高导热材料实现高效热传导; 同时辅以加热片与 TEC半导体陶瓷片进行精确控温. 通过有限元

仿真分析高低温工况下的温度分布并进行优化设计, 将关键部件温度变化控制在±0.5 K以内. 地面常温热平衡实

验和在轨数据结果表明, 该方案有效抑制了温度波动对载荷设备的干扰, 显著提升了设备整体温度均匀性, 使光电

二极管等敏感器件工作于最佳温度范围 (25～50℃), 舱外载荷温度敏感器件温度变化速率优于 0.1 K·min–1, 满足

了高精度时频传输系统的在轨稳定性要求, 可为同类航天载荷设备热控设计提供重要参考.
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Abstract    In  order  to  solve  the  problem  of  frequency  stability  and  transmission  accuracy  decrease
caused by temperature fluctuation during on-orbit operation of an extravehicular load equipment, a high-

ly efficient thermal control scheme is proposed which bases on passive thermal control as the main ap-

proach  and  active  thermal  control  as  the  auxiliary  method.  The  scheme  employs  a  single-phase  liquid

cold plate as the main heat dissipation surface, and 10-unit multi-layer insulation components for com-

prehensive encapsulation. High thermal conductivity materials are utilized to achieve efficient heat con-
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duction. Simultaneously, heating sheets and TEC semiconductor ceramic sheets are used for precise tem-

perature control. Through finite element simulation analysis of temperature distribution under both high

and low temperature conditions and optimization design, the temperature variation of key components is

controlled within ±0.5 K. The ground constant-temperature thermal balance experiment and the in-or-

bit data results indicate that this scheme effectively suppresses the interference of temperature fluctua-

tions on the load equipment, significantly improves the overall temperature uniformity of the equipment.

It enables photodiodes and other sensitive devices to operate within the optimal temperature range (25-

50°C).  The temperature change rate of  temperature-sensitive devices on the extravehicular load equip-

ment is  better than 0.1 K·min–1,  meeting the on-orbit  stability requirements of  high-precision time-fre-

quency  transmission  systems.  It  can  provide  an  important  reference  for  the  thermal  control  design  of

similar space load equipment.

Key  words    Extravehicular, Load equipment, Thermal control design, Finite element,

Thermal balance experiment

 0　引言

某舱外载荷设备作为一种能够实现高精度时间

频率信号传输的关键设备, 在众多领域发挥着不可或

缺的作用. 从原子钟比对、引力波探测到通信领域的

高精度同步以及卫星导航系统的时间校准, 该舱外载

荷设备的精度和稳定性直接影响了这些应用的性能

和可靠性[1].

该舱外载荷设备的核心组成部分包括激光器、光

学元件、探测器和信号处理单元等, 这些关键部件对

温度变化极为敏感, 微小的温度波动可能导致激光频

率漂移或光学系统失调, 进而影响系统的整体性能.

特别是在空间环境中, 温度变化范围大且不可控, 对

系统的稳定性提出了更高要求. 因此, 热控设计是该

舱外载荷设备设计的核心环节.

近年来, 关于系统热控设计开展了较多研究. 在

美国 NASA执行的深空探测任务中, 为使系统温度稳

定性得到显著提高, 采用了高效的热管和热电制冷器

技术. 中国科学院上海光学精密机械研究所在某舱外

载荷设备的热控设计中采用了多层隔热材料和主动

温控技术, 有效提高了系统的温度稳定性. Lin等[2] 给

出了原子钟舱热控设计方案、控制算法, 保证了导航

卫星原子钟舱温度在可控范围内. Wang等[3] 创新性

地采用热电制冷技术, 构建了一套基于末端单相流体

回路的温控系统, 解决了空间站中间回路温度波动超

标这一技术难题. Liu等[4] 为实现光学终端核心部件

温度稳定度 (±1 K/30 min)的精确控制, 创新性地采

用分布式局部控温架构, 结合主动调节与被动补偿的

双重温控策略, 确保了激光通信载荷在复杂工况下的

功能完整性与性能优越性, 这一温控方案通过模块化

温度场调控, 显著提升了系统的热稳定性. Yang等[5]

采用热电制冷技术开展了探测器热电制冷器封装设

计, 并优化了热排散路径热阻, 从而减小了辐射散热

面积. Zhang等[6] 在进行某叠式舱外载荷热控设计时,

提出以热电制冷为基础, 在上层模块侧壁创造相对较

低的温度环境 (一级温控), 再利用薄膜式电加热器,

对上层模块内部组件进行高温稳定度控温 (二级温

控)的方案, 这种方案既可以满足部分模块组件对温

度控制的高精度和高稳定性的要求, 还可以满足整机

对散热的热控要求. 在星载低温光学系统中, Liu等[7]

开发出鸟笼式三维导热带, 使主镜筒实现了均温设计.

Qiao等[8] 针对亚太 6 E卫星平台与载荷的热控需求,

分别设计了分舱布局与一体化布局两种方案, 通过

对比发现一体化布局能够减少散热面积, 节省保温加

热功率. Li[9] 以被动热控为主、主动热控为辅, 对平流

层飞艇通信系统载荷舱进行了热控设计. Feng等[10]

通过分析空间站核心舱系统的热控需求, 以辐射为

主、电加热为辅对舱外大型控制力矩陀螺进行热控设

计, 并通过在轨数据进行了验证. 尽管各种系统的热

控设计技术已经非常成熟, 但是针对载荷内部存在多

个温度约束点且约束点控温精度存在一定梯度的复

杂热控设计问题的研究较少. 本文以某舱外载荷设备

为研究对象, 以设计一套高效可靠的热控方案为目

标, 为高精度时频传输技术的发展提供理论支持.
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 1　热控系统设计

 1.1　热控需求分析

该舱外载荷设备安装在中国空间站梦天舱Ⅰ象

限舱壁支架上, 暴露于空间环境中. 由于探测器和反

射器入光口处受到外部热流的影响, 需要建立高效的

导热通路以迅速传导和散发热量. 然而该舱外载荷设

备与安装支架之间的接触面积较小, 散热有效面积有

限, 导致其与舱板之间的热耦合难以精确控制. 该舱

外载荷设备的在轨长期运行功耗约为 20 W, 质量小

于 8.5 kg, 进一步对热设计的轻量化和高效率提出了

严苛要求. 该载荷设备所在的中国空间站处于低倾角

轨道运行[11], 接受全阳照的时间较长, 导致整个载荷

设备吸收热量较大, 增大了散热难度, 因此对光电器

件和计时器的工作环境提出了更高要求. 除此之外,

受空间布局位置的限制, 难以利用热管将该舱外载荷

设备与附近温度较低的舱板实现热耦合散热. 温度的

变化直接影响到该设备内部关键器件的性能, 如 FP-

GA、计时器、光电二极管等, 从而影响到整机的工作

性能. 因此, 需要综合考虑该舱外载荷设备的结构特

点、布局构造以及空间环境影响, 合理设计散热路径

以及高效的热控措施. 设计的热控方案应尽可能确保

关键器件处于最佳工作范围内, 最低要求是处于工作

温度范围内, 针对该舱外载荷设备关键器件的热控需

求列于表 1, 其中二极管需要保证 0.5 K·min–1 的温度

稳定度要求.

 1.2　热控方案设计

热控系统的核心任务在于, 根据舱外载荷设备的

任务需求, 综合考虑轨道参数、姿态变化及各工作模

式特性, 通过精确的热管理设计方案, 确保设备始终

处于最佳温度区间, 从而保障其可靠运行并实现预期

寿命指标[12]. 在该舱外载荷设备的热设计过程中, 主

要采用被动热控手段, 辅以主动热控方式, 尽量减少

热控分系统的质量和功耗, 提高其可靠性和安全性,

确保无单点失效, 设计寿命不小于整机运行周期.

该舱外载荷设备采用小型一体化设计, 其安装方

式区别于传统的航天器主体结构直接固定形式, 通过

专用支架连接至平台主结构, 并完全暴露于空间环境

中, 因而面临更为严苛的空间热载荷冲击. 此外, 受限

于舱外布局及自身结构紧凑性, 热控措施的实施面临

诸多挑战. 基于飞行器总体设计方案及舱壁热边界条件,

本文系统性优化了外热流及舱外复杂辐射环境的热

交换管理, 提出一套高效、可靠的热控策略, 确保设备

在不同轨道、姿态及工作模式下均能维持稳定合理的

温度区间. 设备结构中各器件的布局位置如图 1所示.

针对该舱外载荷设备的特性及其所处极端空间

环境, 这里采用以被动热控为主的设计方案[13]. 在散

热系统方面, 创新性地采用整块单相液冷冷板作为主

要散热面热沉, 通过大面积接触传导实现高效换热.

在热防护方面, 整机采用 10单元精密多层隔热组件

实现全方位包覆, 同时在暴露于空间的探测器和反射

器结构表面进行铝合金光亮阳极氧化处理, 显著降低

了各组件与环境间的辐射热交换. 值得注意的是, 在

设备器件布局设计方面, 进行了热力学优化, 将热耗

较大的核心元器件优先布置在靠近冷板的区域, 并通

过高导热性材料实现直接传导安装. 这种协同设计方

案确保了各器件的工作温度始终处于安全范围, 有效

避免了因持续发热导致的温升超标风险.

在探测器光电二极管附近的结构侧壁粘贴加热

片与温度传感器, 采用主动加热控温回路方式, 设计
 

表 1    某舱外载荷设备关键器件温控需求

Table 1    Temperature control requirements of key components of laser time-frequency transmission load

Key device name Operating temperature range/℃
Optimum operating temperature
range (thermal control target)/℃

FPGA –55～+125 –45～+85

Diode –55～+65 25～+50

Timepiece –55～+65 25～+50

Optical module –40～+85 –40～+85

Power module –55～+125 –55～+85

EMI filter –55～+125 –55～+85
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加热功率为 5 W. 光电转换模块层的光模块采用

TEC半导体陶瓷片进行精确温控. 辐射隔热的原理

在于抑制物体的辐射热交换, 其向周围环境的净辐射

热流可由下式计算得出:

q = εsAσF1∼0 (T
4
1 − T 4

0 ) . (1)

A m2 σ

m−2 ·K−4 εs

T1

T0 F1∼0

式中, q 为物体向周围环境的净辐射热流, 单位 W;

为物体表面积, 单位  ;  为黑体辐射常数, 其值

为 5.67×10–8 W· ;  为两个灰体组成的不

同结构形状的综合发射率;  为物体表面温度, 单位

K;  为周围环境表面温度, 单位 K;  表示表面

1到表面 0的角系数.

系统内部产生的热量主要通过以下两条路径进

行传递. 一是将大功耗元器件产生的热量通过绝缘导

热垫传导至导热结构, 再由导热结构均匀扩散至外壳

构件, 最终经外壳传递至冷板完成换热; 二是将其余

元器件的热量主要通过引脚传导或底部接触导热向

印制板传递, 随后通过印制板与外壳结构件的接触界

面传导至外壳, 最终同样汇入冷板进行集中散热. 具

体散热途径如图 2所示.

两接触面之间的传热可由下式计算得出:

Q = hA∆T. (2)

m2式中, Q 为热流量, 单位W; A 为接触面积, 单位 ;

h 为传热系数, 单位W·m–2·K–1; ΔT 为两接触面之间

的温度差, 单位 K. 由传热公式可知, 减小接触面积或

降低传热系数, 均可有效抑制接触界面的热传递.

 1.3　热控结构设计

针对该舱外载荷设备体积小、质量轻、热控要求

高的特点, 根据功能需求和资源条件的限制, 将该设

备分为不同的功能模块, 分别为液冷冷板、电源及滤

波模块层、光电转换模块层、综合处理模块层以及上

盖板组件层共 5层不同功能模块, 然后采用笼屉式结

构集成. 其中上面 4层功能模块层之间采用板间连接

器和外接连接器进行数据传输、供电与通信, 模块之

间通过 6个长螺钉自顶向下连接紧固集成, 整体坐落

在液冷冷板上进行换热. 该设备的结构设计方案如图 3

所示, 该设备采用铝合金作为主机结构材质, 表面经

过本色导电氧化工艺处理以提高耐腐蚀性和导电性

能. 反射器和探测器外露的铝合金进行光亮阳极氧化

处理.
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图 1    各器件在设备结构中的布局位置

Fig. 1    Layout of each device in the structure
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图 2    器件散热途径

Fig. 2    Heat dissipation channels of the device
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 2　仿真分析

 2.1　热模型建立

根据舱外载荷设备结构、材料、几何尺寸, 在不

影响分析精度的前提下, 对模型进行了适当简化处

理, 去除孔、倒角和圆角等小特征. 同时考虑到空间

站的遮挡效应, 建立了空间站模型. 舱外载荷设备随

空间站在轨运行的飞行姿态如图 4所示, 其中+z 轴

方向对地, +x 轴方向为飞行方向. 采用有限元软件建

立了设备的热分析模型, 对于探测器、光电模块、固

体接触界面等关键部分采用局部网格加密功能进行

网格细化, 网格数量约为 9×105, 如图 4所示.

 2.2　仿真参数设置

 2.2.1　材料属性参数

舱外载荷设备热模型选取的材料热物性参数

见表 2.

 2.2.2　接触热阻参数

舱外载荷设备热模型中未做声明的接触面均按

照一般干接触面进行处理, 默认接触换热系数取值为

200 W·m–2·K–1, 其他特殊接触面间换热系数取值见

表 3.

 2.2.3　热耗分布

舱外载荷设备内部热耗分布及器件结壳热阻

见表 4.

 

  Liquid cold 
plate assembly

Photoelectric 
  conversion 
module layer

 Power supply 
and filter layer

Integrated processing 
       module layer   Upper cover 

assembly layer

图 3    结构布局设计的整体情况

Fig. 3    Overall situation of structural layout design
 

 

(a) (b)

xy

z

图 4    飞行姿态及热模型

Fig. 4    Flight attitude and thermal model
 

 

表 2    热模型热物性参数选取

Table 2    Selection of thermal physical property parameters of the thermal model

Number Materials
Specific heat capacity/

(J·kg–1·K–1)
Thermal conductivity/

(W·m–1·K–1)
Density/(kg·m–3)

1 Stainless steel 477 14.9 7900

2 TC4 411 6.8 4440

3 2 A12 924 151 2780

4 3 A21 1092 181 2730

5 7075 2810 960 140

6 Quartz glass 800 1.4 2200

7 Polytetrafluoroethylene 1000 0.24 2200

8 6061 953 155 2700

9 Multi-layer insulation component ― ― ―

10 Fr4 600 10 1687

　注　多层绝缘组件的有效发射率为0.03.
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 2.3　外热流分析

外热流分析是热设计的基础环节, 其中最具影响

力的热源是太阳的直接辐射热流. 由于该舱外载荷设

备所在位置的周围环境对设备本身温度场的分布有

影响, 因此加入了空间站等效模型, 空间站轨道面与

轨道坐标系中心至太阳矢量之间的夹角 β呈类正弦

曲线变化, 全年波动范围在–65.5°～65.5°内.

舱外载荷设备所受外热流不仅与轨道 β角和时

间 (地球与太阳之间距离)密切相关, 并且在单个轨道

周期内也时刻变化. 考虑到与空间站相互遮挡, 舱外

载荷设备外热流更为复杂, 本文不对此展开讨论, 仅

以载荷 5个表面 (–z 面为安装面, 无外热流影响)为基

准给出各个面外热流随 β角的变化情况. 图 5给出了

β角为 65.5°和 0°时单轨太阳直射辐照曲线. 表 5列

出了典型 β角各朝向面到达的周期平均外热流密度.

通过表 5可以发现, ±y 面的外热流随 β角变化

的波动非常剧烈 (相对平均值最大变化为 120%～

139%), 因此需包覆多层隔热组件, 减少设备与外界

的换热; +z 面外热流波动变化最小, 约为 2.4%, 因此

该面适合暴露在空间环境中进行光学探测; ±x 面外

热流波动相比+z 面增大 11.8%, 因此也包覆多层隔

热组件.

从图 5中可以发现, 受到空间站本身的遮挡, +z

面在阳照区有一段不受太阳直射的时间, 随|β|的减
 

表 3    热模型接触热阻选取

Table 3    Selection of contact thermal resistance in the thermal model

Number Name Contact form
Contact heat transfer
coefficient/(W·m–2·K–1)

1 Between frames Apply thermal grease 1000

2 Power module and installation base plate Apply thermal grease 1000

3 Filter and installation base plate Apply thermal grease 1000

4 Heat dissipation plate and casing Apply thermal grease 1000

5 TEC heat dissipation bracket and housing Apply thermal grease 1000

6 Heat dissipation plate and timer Insulating heat-conducting pad: 1 mm ―

7 Heat dissipation plate and optical module Insulating heat-conducting pad: 1 mm ―

8 Heat dissipation and FPGA Insulating heat-conducting pad: 1 mm ―

9 Reflector and upper cover plate TC4 (2.5 mm) ―

 

表 4    舱外载荷设备器件热耗及结壳热阻

Table 4    Heat consumption of extravehicular payload equipment and components
and thermal resistance of the crust

Number Device type Packaging
Power

consumption/W
Crust formation thermal
resistance/(K·W–1)

1 FPGA BGA148 3 0.2

2 1553 Chip DIP70 0.5 6.8

3 Optical fiber 1553 SOP4 10 ―

4 ACTEL CQFP84 0.4 3.8

5 Timer chip HTQFP 1.5 0.6

6 Comparator WQFN 0.37 3.8

7 Single-pole double-throw analog switch SOT-23 0.5 12.3

8 Level converter μMAX 0.7 17.0

9 DC/DC converter Welded hermetic 4.5 1.1

10 Total 21.47 ―
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小, +z 面受晒时长从 689 s逐渐减少至 151 s. 为进一

步减少+z 面设备暴露结构受一轨内周期性外热流的

交变影响, 暴露结构表面采用光亮阳极氧化处理. 计

算可知一轨内最大太阳受晒瞬时热耗约为 1.8 W,

689 s内引起设备温升不大于 0.2 K. 进一步说明本设

备采用的热控措施能够有效保证产品的温度稳定度

指标.

通过分析可知, 由于受到空间站遮挡, 舱外载荷

设备所受太阳光辐照强度随着 β角从–65.5°变化为

65.5°, 呈现先减小后增大的周期变化趋势. 因此可以

判断 β分别为–65.5°和 65.5°时, 该载荷设备处于高温

工况; β为 0°时, 载荷设备处于低温工况. 为考察热设

计的可靠性, 根据空间站的轨道特点、舱外载荷设备

在轨姿态、工作模式、热接口状态、热控涂层性能等

影响因素, 确定了设备在轨正常工作时的高温极限和

低温极限并进行分析, 具体结果列于表 6.

 2.4　高温工况仿真结果分析

在模拟冷板温度设定为 30℃ 且 β角为–65.5°的

工况下, 对设备在轨运行状态进行持续测量. 当设备

稳定时, 其温度分布如图 6所示. 从仿真结果可知: 高

温区集中在设备下层液冷冷板, 其主要原因是载荷表

面无多层覆盖的位置在没有太阳照射情况下向外有
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图 5    β角为 65.5°和 0°时各朝向面到达太阳直射的辐射强度

Fig. 5    Intensity of direct solar radiation reaching each orientation plane at β = 65.5° and β = 0°
 

 

表 5    不同 β角下卫星各个面到达的周期平均热流密度 (单位: W·m–2)
Table 5    Periodic average heat flux densities reached by each surface of the satellite

at different β angles (Unit: W·m–2)

β /(°) Types of external heat flow +x +z –x –y +y

–65.5 Total external heat flow 188.3 353.3 198.7 114.2 537.1

Direct sunlight 91.1 94.2 94.8 13.9 424.5

Earth reflection 23.1 48.5 25.2 22.7 29.7

Infrared of the Earth 74.0 210.6 78.7 77.6 82.8

0 Total external heat flow 203.9 361.9 231.3 161.9 149.7

Direct sunlight 81.1 35.9 96.5 10.7 9.7

Earth reflection 53.8 115.8 59.4 67.1 60.7

Infrared of the Earth 69.1 210.2 75.3 84.1 79.4

65.5 Total external heat flow 217.0 358.6 215.2 634.1 133.3

Direct sunlight 118.2 99.5 113.7 524.8 29.4

Earth reflection 22.0 48.4 25.1 30.2 22.8

Infrared of the Earth 76.8 210.7 76.4 79.1 81.1
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辐射漏热, 导致整体温度始终低于冷板温度, 同时冷

板承担着整机的主动温控功能; 仿真得到的设备最低

温度–1.15℃ 与最高温度 34.36℃ 均在设备工作温度

范围内, 完全满足在轨工作任务需求. 这一温度分布

特征证实了当前热设计方案的有效性.

高温工况下光电二极管温度变化特征如图 7所

示, 仿真结果显示, 二极管在 20000 s后进入稳定状

态, 呈现周期性波动规律, 温度波动区间稳定维持在

30～40℃, 该温度区间完全位于 25～50℃ 的最佳工

作温度范围. 单轨内温度变化速率约为 0.3 K·min–1,

表明二极管在高温条件下的热稳定性良好.

 

表 6    舱外载荷设备分析工况

Table 6    Analysis of operating conditions of extravehicular payload equipment

Working condition β/(º) Coating life
Temperature of the
load installation
surface/℃

Flight attitude Working mode

High-temperature working
condition

–65.5 End stage 30 Three-axis stable flight Measurement mode

Low-temperature working
condition

0 Early stage 0 Three-axis stable flight Measurement mode
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图 6    高温工况下温度分布情况

Fig. 6    Temperature distribution under high temperature conditions
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图 7    高温工况下光电二极管温度随时间的变化曲线

Fig. 7    Photodiode temperature curve with

time under high temperature condition
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 2.5　低温工况仿真结果分析

在设定冷板温度为 0℃ 且 β角为 0°情况下, 对设

备在轨持续运行的温度分布进行了仿真, 当设备温度

稳定时, 其温度分布如图 8所示, 仿真结果表明: 设备

上层中间区域的温度相对较高, 其主要原因是热量通

过铝制导热板传导至外部框架. 仿真得到的设备最低

温度–0.79℃ 与最高温度 18.27℃ 均在设备工作温度

范围内, 完全满足在轨工作任务需求, 符合设计要求.

低温工况下, 光电二极管温度变化特征如图 9所

示, 仿真数据显示, 二极管在运行 10000 s后温度趋

于稳定状态, 其温度波动呈现出明显的周期性特征,

仿真温度变化区间为 8～15℃, 满足该元器件的最佳

工作温度范围 (25～50℃). 另外, 单轨内温度变化速

率约为 0.23 K·min–1, 表明二极管在低温条件下的热

稳定性良好.

 3　实验验证

 3.1　常温热平衡实验

为验证该舱外载荷设备热设计对不同环境的适

应性, 并确保其温度边界的可靠性, 对该载荷设备及

模拟冷板一起进行热平衡实验. 实验期间, 真空舱内

真空度优于 1.3×10–3 Pa; 热沉 (模拟冷板)温度恒定

维持在 25℃. 热实验中, 该舱外载荷设备及模拟冷板

的热控设计参数与先前保持一致. 实验采用红外加热

笼模拟外热流, 同时对各关键部件进行实时温度监测

与数据记录, 确保其热性能符合预期. 实验结果曲线

如图 10所示, 工作 3 h 后, 设备的温度从 18.2℃ 上

升至 38.3℃ 并趋于稳定, 当温控装置关闭后设备的

温度迅速升高, 最高温度可达 46.8℃. 实验结果表明

激光时频传递载荷及模拟冷板的热设计能够满足热

控指标, 验证了热控方案的可行性.

 3.2　在轨验证

该舱外载荷设备已在轨运行一年多, 运行状态良

好, 进一步验证了热控方案的合理性和有效性. 在轨

有关热控的遥测数据曲线如图 11所示, 经过比对可

知, 各关键器件的工作温度均满足热控需求, 温度变

化趋势与数值仿真分析的地面热真空实验曲线变化

趋势一致, 并且优于仿真与地面实验.

图 12给出舱外载荷温度敏感器件一轨温度的详

细变化趋势及温度变化速率 , 左侧坐标轴为一轨
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图 8    低温工况下温度分布情况.

Fig. 8    Temperature distribution under

low temperature conditions
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图 9    低温工况二极管温度随时间变化曲线

Fig. 9    Curve of diode temperature with time in

low temperature condition
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内实时温度, 右侧坐标轴为一轨内温度变化速率. 可

以看出, 在轨稳定运行后, 一轨内二极管温度由于外

界温度扰动引起的温度水平变化幅度不大于 1.2 K

(温度范围 30.3～31.5℃), 且温度稳定度 (变化速

率)不大于 0.1 K·min–1, 验证了本文所采用热控方案

的可行性, 可为后续同类载荷热控设计提供参考.

 4　结论

针对某舱外载荷设备热环境适应性难的问题, 设

计了一套高效可靠的热控方案. 方案以被动热控为

主, 采用单相液冷冷板作为主要散热面热沉, 采用

10单元精密多层隔热组件全方位包覆进行热防护, 并

通过高热性材料实现高效热传导. 此外, 以主动热控

为辅, 通过加热片和 TEC半导体陶瓷片进行加热控

温. 通过有限元仿真和地面常温平衡实验对该方案的

可行性进行了验证, 并进一步结合在轨数据进行复核

比对. 该方案不仅有效解决了该舱外载荷设备自身探

测器、反射器外热流热量排散传热的问题, 更显著

提升了设备整体温度均匀性并缩小了温度波动范围,

使设备工作在最佳工作温度范围内, 达到了技术指标

要求, 可为同类航天载荷的热控系统设计提供重要

参考.
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图 10    常温热平衡实验各模块温度随时间的变化曲线

Fig. 10    Temperature change curve of each module in normal temperature hot vacuum test with time
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图 11    激光时频传递载荷在轨热控遥测数据曲线

Fig. 11    Data curve of on-orbit thermal control

telemetry of laser time-frequency transfer load
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图 12    一轨内二极管热控遥测数据曲线
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