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低倾角轨道微小遥感卫星的热设计及验证
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摘要:为了满足卫星平台热控指标及空间相机桁架的精密控温需求,同时尽量降低卫星主动热控功耗,合理规划了卫星

热传递网络,并进行了相机高精度控温设计.根据卫星结构布局、单机功耗分布和低倾角空间外热流特点进行了任务分

析,确定了热设计的重点和难点.然后进行了卫星热控系统的详细设计,通过标定测温电路,采用多层表面均温措施和

开设各组件间的热交换通道,合理利用整星资源进行了一体化热控设计,并进行了热仿真分析.最后开展了卫星热平衡

试验,对热设计方案进行验证.卫星在轨飞行数据表明,卫星各单机温度处于－０．５~２８．８℃,相机桁架的温度波动和

均一性小于±０．１５℃,在轨平均功耗为９．３W,满足平台的控温指标与相机的成像需求.热控分系统质量为１．５kg,仅

占比整星质量的３％,为低成本商业遥感卫星的热设计奠定了良好的基础.
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Abstract:Thereisaneedtosatisfythethermalcontrolrequirementsofsatelliteplatforms,achieve
precisetemperaturecontrolofspacecameratrusses,andminimizethepowerconsumptionofthermal
controlsystems．Inthisstudy,theheatdissipationchanneloftheelectronicequipmentwasplanned
reasonably,andthehighＧprecisiontemperaturecontrolofaspacecamerawasdesigned．First,mission
analysiswasperformed basedonthesatellitestructurelayout,thepowerconsumption ofthe
electronicequipment,andtheheatflowinlowinclinationorbit,andthus,thekeyanddifficultpoints
ofthethermaldesignwereidentified．Next,adetaileddesignofthesatellitethermalcontrolsystem
wascarriedout．Acalibration methodforthetemperaturemeasurementcircuitwasproposed,a
multilayerＧsurfacetemperatureequalization approach wasadopted,and heatexchangechannels
betweendifferentcomponentswereopened．Hence,theentiresatelliteresourceswerereasonablyused
forintegratedthermalcontroldesign．Finally,satellitethermalbalancetestswereperformedtoverify



thethermaldesign．Thetemperatureofthesatelliteinorbitindicatesthattheelectronicequipment
temperaturerangesfrom －０．５to２８．８ ℃,andthetemperaturefluctuationanduniformityofthe
cameratrussarelowerthan±０．１５ ℃．Inaddition,theaveragepowerconsumptionofthethermal
controlsysteminorbitis９．３ W,whichsatisfiesthetemperaturecontrolindexconditionsofthe
platformandthefocusingrequirementsofthecamera．Theweightofthethermalcontrolsubsystemis
１．５kg,whichaccountedforonly３％ofthetotalsatelliteweight．Thisstudylaysagoodfoundation
forthethermaldesignoflowＧcostcommercialremoteＧsensingsatellitesforfutureinvestigations．
Keywords:commercialremoteＧsensingsatellite;lowinclinationorbit;thermaldesign;thermaltest;

flyinginorbit

１　引　言

光学遥感卫星在包括资源调查、自然灾害监

测以及环境保护等空间对地观测领域,扮演着重

要角色.世界各国对遥感卫星观测数据高时间、

高空间分辨率和高稳定性的要求不断提高[１Ｇ２].

微小卫星星座组网或编队容易获得高的时间分辨

率和观测覆盖性,缩短重访时间,达到甚至超越大

型卫星的功能,因此是世界航天发展的趋势[３].

美国的Skysat卫星质量约为９０kg,对地观

测和视 频 成 像 的 分 辨 率 接 近 亚 米 级.“鸽 群

(Flock)”系列卫星质量则很轻,约为３kg,传感器

视场角小,分辨率在米级水平,但凭借在卫星数量

上的优势,能够实现更短的重访周期[４].阿根廷

Satellogic公司也计划创建一个大型对地观测星

座[５],预计２０２３年实现３００卫星同时在轨的目

标.国内的长光卫星技术有限公司也在积极组建

光学遥感星座,２０１９年６月“吉林一号”星座入轨

第十三颗卫星,与之前发射的卫星进行组网.该

卫星是长光卫星技术有限公司探索短周期、低成

本、高分辨率、高集成度卫星技术的又一突破.星

上主载荷是一台低倾角轨道高分辨率推扫成像相

机.该卫星整星质量约为４０kg,在５７３km 低倾

角轨道下相机分辨率为１．０６m.为保证相机的

在轨成像质量和指向精度,相机的主要部组件需

在全寿命周期内保持较高的温度稳定性[６].

目前,光学遥感卫星主要采用太阳同步轨道,

鲜有采用低倾角轨道的案例,对低倾角遥感卫星

热设计的报道几乎没有.相比太阳同步轨道,低
倾角轨道上的卫星对低纬度地区有着更高的重访

周期,但低倾角轨道的热流环境变化更为复杂,卫
星(特别是遥感相机)的热设计难度更大.

卫星运行的低倾角轨道β角在－６７°~＋６７°
间交替变化,导致空间热流波动大,卫星最长会经

受约为７天的全阳照时间;整星承力筒既为卫星

单机安装提供附着点和支撑,也充当相机的“遮光

罩”,承力筒一面长期对日,导致承力筒的温度不

均匀增大,影响光学系统的温度稳定性;卫星质量

轻,受热扰动温度变化明显,单机一体化程度高,

热流密度大,单机自身散热困难,且由于单机安装

于承力筒上,单机的温度波动会间接导致光学组

件的温度波动,故亟待开辟新的散热途径.该星

研制成本低、周期短,分配给热控的资源少,除相

机、蓄电池以外,其余单机均采用被动热控.总的

来说,低倾角轨道所带来的全阳照时间,单机一体

化程度高、热流密度大、安装位置特殊,相机热控

精度要求高,承力筒材料导热系数低、温度不均匀

等给整星热控设计带来很大挑战.

本文给出了详细的卫星热控设计方案,并经

过地面试验和在轨飞行验证了该热控系统设计的

正确性和合理性.

２　卫星概述

卫星主要由相机组件、承力筒、大综电系统、

飞轮以及推进系统等部分组成.承力筒是整星的

主承力结构、材料为碳纤维.整星没有严格意义

的单机舱.根据坐标系,卫星外表面可划分为

＋X,－X,＋Y,－Y,＋Z,－Z 共６个方向,结构

布局如图１所示.相机通过隔振垫与承力筒相

连,单机主要集中布置在承力筒－Y 侧.整个承
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力筒为整星所有单机组件提供固定安装界面并承

受作用在卫星上的静力和动力载荷,同时起到相

机“遮光罩”的作用,卫星一体化程度高.

为了满足光学相机的在轨成像要求,相机桁

架的在轨全寿命温度均匀性≤±０．４ ℃,全寿命

温度稳定性≤±０．２℃,且温度水平在１５~２５℃
可调.

图１　“吉林一号”卫星总体布局

Fig．１　OveralllayoutofJLＧ１satellite

星上核心部件大综电分系统由多个单机构

成,包括数传端机、测导单元、中心机、配电热控单

元、电源控制器和成像处理单元等,峰值热耗约为

８５W.卫星主要部件的控温指标如表１所示.

表１　热控分系统技术指标

Tab．１　Technicalindicatorsofthermalcontrolsystem
(℃)

组件名称 热控指标

电子学单机 －１０~４５

蓄电池 １０~３０

星敏感器 －３０~４５

星敏安装面 １８±１

相机主体温度
１０~３０(目标温度２０,

轴向温差≤４)

相机桁架热控调焦

调焦温度范围１５~２５,

在轨全寿命温度均匀性≤±０．４,

全寿命温度稳定性≤±０．２

太阳电池阵 －７０~１２０

天线 －９０~９０

３　外热流分析

外热流的准确分析是热设计和热试验的基

础.卫星轨道的β角越大,单轨阳照时间越长,卫
星散热能力越差.当地球位于冬至点时,太阳辐

射热流最强,卫星的β角变化是－６７°~６７°.故

本文利用软件计算了两个极端工况(β＝０℃,夏
至日和β＝６７ ℃,冬至日)的外热流,结果如图２
和图３所示.

图２　低温工况(夏至日 &β＝０)热流

Fig．２　Heatflowoflowtemperaturecondition

图３　高温工况(冬至日 &β＝６７°)热流

Fig．３　Heatflowofhightemperaturecondition

由热流分析结果可知:卫星三轴对日状态下,
除对日面(＋X 面)以外,其余各向热流较小,均
可做卫星散热面,但由于卫星结构限制,仅－Y 面

为主要散热面,且散热面的散热能力受到展开帆

板温度水平的影响.高温工况中,从＋X 面热流

可以看出,卫星处于全阳照轨道段,热环境极为恶

劣,对日面热量累积比较大.与低温工况热流相

比,－X 面热流有所减小,导致高温工况下承力

筒的温度不均匀性加剧.且帆板长期处于高温度
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水平,散热面散热能力下降,整星热控面临严峻

挑战.

４　热设计任务分析

热控分系统在轨长期功耗不能超过１２W,质
量小于１．５kg.所处空间热环境复杂,热设计难

度大,主要体现在:相比太阳同步轨道,低倾角轨

道卫星所处空间热环境更加复杂、恶劣.单轨阳

照时间变化大,存在７d左右的全阳照时间.全

阳照会使整星热量累积,散热通道受阻,整星温度

升高,碳纤维承力筒温度不均匀性加剧,相机所处

环境条件更加恶劣.
相机桁架杆热控指标高,给测温精度和控温

精度都提出了较高的要求.在整星质量较小、热
惯性较低的情况下,抑制外热流扰动,保持相机内

部温度稳定难度很大[７].为满足高分辨率成像需

求,桁架杆在轨全寿命周期的温度稳定性要小于

±０．２℃,均匀性小于±０．４℃.
大综电分系统集成度高、热流密度大、承力筒

热导率低,主要依靠散热面进行散热,散热通道单

一,散热效率受单轨阳照时间限制.

５　热控系统设计

卫星在轨主要工作模式有:三轴对日模式、推
扫成像业务模式、对地数传业务模式以及实时数

传业务模式等等.其中,三轴对日整星功耗约为

４０W,成像模式功耗约为１００ W,数传模式功耗

约为１４０W,实时数传模式功耗约为１７０ W.最

长数传时间为６００s,最长成像时间为３００s,发热

功率主要集中在大综电分系统,功耗非常集中,热
流密度大.结合卫星的任务特点和所处的低倾角

轨道环境,在“被动热控措施为主,主动热控手段

为辅”的前提下,提出了一系列有针对性的热控措

施,实现相机的高精度控温,保证卫星平台工作在

合适的温度区间.
５．１　整星散热面开设方案

总体上,除入光口、散热面以及有视场要求的

位置以外,其余表面基本都包覆了多层隔热组件,
尽可能减小外热流变化对卫星的影响[８].

单机主要布置在整星的－Y 侧,且无结构件

将单机与空间环境隔离,故直接实施多层隔热组

件来满足热控、结构及电子学方面的隔离需求.

通过在多层隔热组件上面开口的方式开设散热

面.为了使不常工作单机和大功耗单机均处于合

适的温度区间,需要精确计算散热面面积.计算

结果再代入仿真计算中进行校核,最终确认散热

面面积.
在估算中,卫星布置单机的－Y 侧通过多层

隔热组件吸收和辐射的热量可忽略,通过散热面

接收空间外热流,并向空间辐射热量.根据上述

条件,散热面吸收的热量Q１为:

Q１＝Q内 ＋α×q１×A＋ε×q２×A, (１)
其中:Q内 为内热源热量,q１为太阳直射和地球返

照的入射热流,q２ 为地球红外的入射热流,α为散

热面太阳吸收率,ε为散热面表面发射率,A 为散

热面面积.
散热面辐射的热量Q２ 为:

Q２＝A×ε×σ×T４, (２)
其中σ为斯忒藩Ｇ玻尔兹曼常量.

当热平衡时,有:

Q１＝Q２． (３)
将估算结果代入仿真计算中进行迭代分析,

最后确定在整星－X 向、－Y 向分别开设面积约

为０．０５,０．１３m２ 的散热面,位置如图４所示,散
热面为一层F４６膜.

图４　卫星散热面示意图

Fig．４　Coolingsurfaceofsatellite

５．２　相机热设计

卫星的主载荷为２６０mm口径同轴反射式相

机,如图５所示,次镜安装于桁架杆顶端,主要由

三根桁架杆来保证主、次镜的位置关系,桁架的材

料为钛合金,线胀系数约为９×１０－６ K－１,所以保

证三根桁架杆温度的均匀性和稳定性至关重要.
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图５　相机布局示意图

Fig．５　Layoutofcamera

与太阳同步轨道的相机有所不同,该相机所

处轨道外热流变化复杂,且单机安装位置离相机

近,易对相机温度造成扰动,影响热控调焦精度.
采用的热控措施如下:桁架共设置了４个主动控

温加热区,如图６所示.加热片直接粘贴在桁架表

面,粘贴好加热片以后,整体粘贴一层导热石墨片,
然后包覆１０单元的多层隔热组件.每根桁架杆的

温度都可单独调整,通过合理分配加热区功率,优
化控温算法,保证了桁架的轴向温差和径向温差都

优于０．８℃.

图６　桁架加热区布置局示意图

Fig．６　Layoutoftrussheatingzone

在整星承力筒－Y 侧(单机安装面),即承力

筒内壁铺设１０单元多层隔热组件,如图７所示,
以此来隔绝单机热源对相机的影响.否则单机的

热耗会使桁架局部温度偏高,无法满足桁架杆的

温度均一性指标,而且过大的单机热量传递到相

机会使桁架杆温度调节范围变窄.

图７　承力筒内部多层位置

Fig．７　PositionofmultiＧlayerinsidecylinder

桁架杆上粘贴两层导热石墨片,粘贴后钛合

金 材 料 的 桁 架 杆 等 效 导 热 系 数 可 提 升 至

８０W􀅰m－１􀅰K－１,从而提高桁架的等温性.
由于桁架杆需要单独的控温区间,需要减小

桁架杆与其他组件的温度耦合,才能满足精确控

温指标;而采用聚酰亚胺隔热垫不能满足相机结

构的刚度指标,故将桁架底部安装面铣出凸台,并
将凸台镂空,尽可能增大接触热阻,减小桁架杆与

其他组件热耦合的同时满足结构安装及力学

特性.
为了保证桁架的测温精度,需要标定相机测温

用的热敏电阻,热敏电阻标定后,在１５~２５℃具有

小于±０．１℃的互换精度.
同时还需对星上的测温电路进行标定.利用

标准电阻模拟热敏电阻对应温度下的电阻值,接
入星上测温电路,然后对测温电路输出的十六位

码值进 行 修 正,可 使 测 温 电 路 的 测 温 精 度 在

±０．０３℃以内,从而满足测温精度需求.承力筒

采用均温措施,主要通过在承力筒表面和承力筒

多层隔热组件最外层薄膜的内表面铺设导热石墨

片的方法,将热量由承力筒受照面导向背阴面,从
而减小承力筒各区域的温度梯度[９],保证相机桁

架温度的均一性和稳定度,如图８所示.

５．３　单机设备热控设计

单机集中布置在碳纤维承力筒的－Y 侧,碳
纤维承力筒导热差,不利于单机间的热量相互传

导,各单机温度差异大.功率密度大的单机(如大

综电分系统)温度水平高,任务期间温升快,连续

任务后热量难以及时导出,需要开设较大面积的

散热面.而不开机单机则无常值功耗(如S向飞
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轮),要保证其零度以上的待机温度且不消耗主动

热控资源,散热面不能过大.综上,单机设备的热

控设计要统筹考虑各单机的在轨工作状态,保证

其在适宜的温度区间工作,由于锂电池安装在综

合电箱上,为防止综合电箱对其温度产生影响,采
用聚酰亚胺垫隔热安装,且安装面也需要包覆多

层聚酰亚胺以进一步隔离综合电箱对锂电池的加

热.同时在锂电池的其他面开设一定面积的散热

面,并辅以主动热控,可精确地将锂电池控制在

１９~２０℃.

图８　承力筒均温措施示意图

Fig．８　Temperatureequalizationmeasuresofbearing
structure

S飞轮需要与承力筒隔热安装(S飞轮安装

位置的承力筒温度低于－１０ ℃),并将S飞轮可

与承力筒进行辐射换热的面用多层隔热组件包

覆,进一步防止承力筒拉低S飞轮温度,S飞轮其

他面外漏并喷涂黑漆,加强与其他单机的辐射

换热.
大综电分系统集成了数传终端、测导一体机、

中心机、配电热控单元、电源控制器和成像处理箱

等单机,质量小于５kg,峰值功耗大于８０W.单

机主要通过－Y 侧的散热面进行散热,该散热面

的散热能力受展开帆板温度的影响较大.４５°低

倾角轨道卫星存在全阳照时间段,为散热带来巨

大压力.另一方面,推进贮箱在轨无功耗,且位于

舱外,仅依靠多层隔热组件等被动热控手段,无法

满足其０℃以上的温度接口要求.综合考虑后,
将推进朝向大综电单机侧不用多层包覆,并用导

热石墨片将两者连接(如图７所示).可将大综电

单机热量导向推进贮箱,有效利用了星上废热进

行热设计,既满足了大综电系统的散热需求,又满

足了推进贮箱的保温要求,节约了整星资源.
推进贮箱为了在轨长期保持０ ℃以上的温

度,除了与大综电分系统形成热交换通道以外,还
在推进贮箱多层隔热组件靠近帆板位置开设了吸

收帆板热量的窗口(如图９所示),进一步确保在

不消耗主动热控资源的情况下维持推进贮箱及电

磁阀长期处于０℃以上.

图９　推进贮箱换热示意图

Fig．９　Heattransferofchannelpropulsiontank

５．４　主动热控措施

为满足整星低热控功耗的要求,在不影响卫

星性能的前提下,整星热设计优先考虑被动热控

手段,尽可能减少主动热控回路数量和功耗以降

低卫星成本、缩短研制周期.整星仅对含热控调

焦的主载荷相机、决定无控定位精度的星敏支架

以及蓄电池提供主动热控手段,共计１０路电加热

回路,设计功耗１４W.其中用于相机热控及调焦

共７路,蓄电池控温２路,星敏支架１路.卫星主

动热控以最低的回路数量和热控功耗满足了总体

对热控分系统的要求.

６　热分析计算

根据上述热设计方案,利用有限元热分析软

件对该卫星进行建模.卫星主要划分为壳单元,
并对导热石墨片、螺钉、隔热垫等物体进行简化处

理,用等效热耦合的方式进行代替,热模型如

图１０所示.
在仿真计算中,根据前述外热流分析和卫星

在轨长期姿态、单机工装状况、热控涂层退化等情

况,确定了两个热分析极端工况.
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图１０　卫星热分析模型

Fig．１０　Thermalanalyticmodelofsatellite

６．１　低温工况

太阳常数取最小值１３２２ W/m２,取β角为

０°;单面镀铝聚酰亚胺薄膜性能按寿命初期定义,

参数为αs/ε＝０．３６/０．６９;F４６膜性能按寿命初期

定义,参数为αs/ε＝０．１３/０．６９;天线等喷涂的

S７８１白漆性能按寿命初期定义参数为αs/ε＝

０􀆰１７/０．８５;帆板电池片按最大光电转化效率计

算,参数定义为:αs/ε＝０．７７５/０．８５;相机、数传等

任务系统均不工作,其余各单机按功耗最小配置;

桁架杆目标温度分别为２０℃和２５℃.

６．２　高温工况

太阳常数取最小值１４１２ W/m２,取β角为

６７°,为全阳照模式;单面镀铝聚酰亚胺薄膜性能

按寿命末期定义,参数为αs/ε＝０．５/０．６９;F４６膜

性能按寿命末期定义,参数为αs/ε＝０．３/０．６９;天

线等喷涂的S７８１白漆性能按寿命末期定义参数

为αs/ε＝０．４/０．８５;帆板电池片按最小光电转化

效率计算,参数定义为:αs/ε＝０．９１５/０．８５;任务

模式按一轨成像一轨数传的模式配置,各单机按

功耗最大配置;桁架杆目标温度分别为２０ ℃和

２５℃.

依照上述工况进行热分析,相机桁架杆及各

电子学单机的热分析结果如表２所示.热分析结

果显示,各热控措施效果明显,各单机均在要求范

围内,桁架杆温控满足指标要求,但余量较小,由

于分析软件的主动热控算法与卫星温控算法有差

异,故桁架的温控指标需待热试验时进行进一步

验证.

表２　卫星不同工况典型位置温度

Tab．２　Typicalpositiontemperatureofsatelliteunder

differentworkconditions (℃)

名称 低温工况 高温工况 温度要求

主镜温度 １９．６~２０．３ １９．５~２０．４
次镜温度 １９．３~２０．５ １９．５~２０．５ １８~２２
背板温度 １８．０~１９．０ １８．５~２０．１

＋Y 桁架温度
１５．２~１５．５
２４．７~２５．１

１５．３~１５．５
２４．４~２４．７

温度均匀性

≤±０．４,

稳定性≤±０．２

＋X 桁架温度
１４．７~１５．１
２４．８~２５．１

１５．７~１６．０
２４．８~２５．２

－X 桁架温度
１５．０~１５．４
２５．１~２５．５

１５．２~１５．４
２５．１~２５．６

锂电池温度１ １８．０~１９．２ ２１．５~２２．５ １０~３０

星敏支架温度 １８．２~２０．３ １９．４~２２．０ １８~２２

冷推贮箱温度 ３．０~４．０ １２．０~１３．０ －２０~６０

焦面电箱温度 １４．５~１６．０ １６．０~２１．０
－１０~４５

大综合电箱温度 ２２．２~２３．７ ３２．２~３６．２

相控阵天线温度 －４．０~０．５ １２．０~３２．０ －３０~５０

星敏１温度 １４．０~２２．５ １５．０~２３．３
－３０~４０

星敏２温度 １３．０~１９．２ １２．０~２０．１

X 向飞轮温度 ２０．０~２１．０ ３０．０~３１．２

Y 向飞轮温度 １２．８~１５．２ ２６．２~３３．５

Z向飞轮温度 ２０．２~２１．８ ３１．２~３４．６
－１０~４５

S向飞轮温度 １．２~２．２ １３．３~１４．２

磁强计温度 １２．２~１５．０ ２１．５~２４．５

光纤陀螺温度 ６．０~６．８ １１．０~１２．８

冷推喷嘴温度 ２．０~４．２ ９．８~１０．２ －２０~６０

数字太阳敏温度 ２８．０~３５．２ ３０．８~３７．８ －３０~６０

７　试　验

真空低温环境下的热平衡试验是验证热设计

正确性的有效手段,也是对卫星在轨温度最精确

的预测[１０].为此,卫星进行整机地面热平衡试

验,对整星热设计进行了充分验证.低倾角轨道外

热流变化复杂,导致整星承力筒、星敏、磁强计、背
板等组件外热流模拟困难,试验利用红外加热笼与

表贴加热片相结合的方式,模拟整星的外热流环

境.根据热分析的工况划分情况,进行了试验工况

的设置,如表３所示,表３包含了卫星在轨可能出

现的极端工况与热控调焦各工况的随机组合.
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根据表３的工况划分,在极端低温工况和极

端高温工况都需进行桁架杆温度调节,以确保在

轨各卫星运行工况中,桁架杆都能满足温度调节

范围、均一性和稳定性的要求.

表３　热平衡试验工况

Tab．３　Thermalbalancetestcases

工况

名称

桁架杆

温度/℃

轨道外

热流

卫星表面

属性

单机

状态

１５ 夏至外热流 寿命初期 功耗最小

低温工况 ２０ 夏至外热流 寿命初期 功耗最小

２５ 夏至外热流 寿命初期 功耗最小

１５ 冬至外热流 寿命末期 功耗最大

高温工况 ２０ 冬至外热流 寿命末期 功耗最大

２５ 冬至外热流 寿命末期 功耗最大

统计了半年的卫星在轨温度数据,相机桁架杆

的温度波动如图１１所示,其余位置的热平衡试验

结果与在轨飞行温度数据对比如表４所示.可以

看出,桁架杆在轨进行了两次温度调整,在当前的

热控措施下,桁架杆温度稳定性、均 一 性 小 于

±０．１５℃,符合指标要求.卫星各组件、单机温度

均能满足指标要求,且在轨温度处于试验高温工况

温度和低温工况温度之间,这是符合预期的.

图１１　桁架杆在轨温度波动状态

Fig．１１　TemperaturefluctuationsofinＧorbittruss

表４　热平衡试验和在轨飞行温度数据

Tab．４　TemperaturedataofthermalbalancetestandinＧorbitoperation

部件
热平衡温度/℃

低温工况 高温工况
在轨温度/℃ 在轨温度波动/℃ 控温指标满足度

主镜 ２０．０ ２０．０ １９．９６~２０．０６ ０．１０ 满足

次镜 ２０．０ ２１．０ １９．９７~２０．１３ ０．１６ 满足

背板 １８．５ １９．６ １８．５~１８．８ ０．３０ 满足

＋Y桁架 １９．９ ２０．０ １９．１３~１９．２７ ０．１４ 满足

＋X桁架 １９．９ ２０．０ １９．１４~１９．３ ０．１５ 满足

－X桁架 １９．９ ２０．０ １９．１３~１９．２７ ０．１４ 满足

桁架底部 １９．５ ２０．０ １９．１８~１９．２７ ０．０９ 满足

锂电池１ １８．２ ２０．０ １８．０~２０．５ 满足

星敏支架 １８．６ ２０．０ １９．５~２１．５ ２．００ 满足

冷推贮箱 ６．０ ２１．８ １５．３~１７．０ 满足

焦面电箱 １５．０ １７．５ １５．１~１６．２ 满足

推进电磁阀 １．９ １７．３ １０．９~１５．６ 满足

测导一体机 ２１．９ ３５．２ ２３．８~３４．２ 满足

中心机 ２４．８ ３８．４ ２４．９~３５．４ 满足

电源控制器 ２５．４ ３９．５ ２３．７~３４．０ 满足

成像处理箱 ２１．５ ３５．８ ２１．１~２８．８ 满足

S向飞轮 ３．４ １４．６ ６．１~１２．７ 满足

光纤陀螺 －３．１ －０．５６ －０．５~５．１ 满足

相控阵天线 －１．９ １０．５ ５．６~１０．８ 满足
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　　热控分系统在轨平均功耗约为９．３ W,其中

相机热控功耗为８．３W.这说明除需精密控温的

相机组件,整星热控资源消耗少,符合卫星低成本

的需求.
针对推进贮箱和大综电分系统开辟的热交换

通道在轨表现也十分明显.通过图１２可以明显

看到,在卫星任务期间,贮箱温升趋势与大综电一

致,表明利用大综电废热对推进贮箱加热的方法

作用明显,提升了大综电的散热能力,并以最低的

资源损耗满足了贮箱热控需求.

图１２　大综电分系统与推进系统的在轨温度

Fig．１２　InＧorbittemperaturesofelectronandpropulsion

８　结　论

本文结合低倾角卫星在轨任务模式、相机及

单机温度要求、所处空间环境以及整星资源约束,
详细分析了低成本、低功耗、商业遥感卫星热设计

的难点以及重点,并提出了一些有针对性的热控

措施.对于相机桁架精密控温需求,采用单机安

装平面与相机舱隔热设计;桁架杆与背板隔热设

计;承力筒均温设计;测温电路标定方法等,保证

了桁架杆温度的均一性和稳定性.单机热设计方

法如下:不依靠结构件,利用F４６膜作为单机散热

面,锂电池开设散热面,S飞轮局部多层包覆法,大
综电分系统与推进系统联合热设计,开设帆板与推

进贮箱传热通道等,用最小的热控资源达到了最优

的热控效果.卫星的热平衡试验和在轨飞行温度

数据表明,卫星各单机处于－０．５~３５．４℃,相机

桁架的温度波动和均一性小于±０．１５℃,热控分

系统质量小于１．５kg,在轨平均功耗为９．３W,满
足卫星在轨温度需求.该卫星的成功在轨运行为

未来低成本、低质量、高分辨率商业卫星的热设计

提供了参考.
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