
星载低温光学系统热控设计与飞行验证

刘庆志 易桦 江海 刘银年

Thermal control design and flight test of a satellite-borne cryogenic optical system
LIU Qing-zhi, YI Hua, JIANG Hai, LIU Yin-nian

引用本文:
刘庆志,易桦,江海,刘银年 .  星载低温光学系统热控设计与飞行验证[J].  中国光学,  2023,  16(3):  542-549.  doi:
10.37188/CO.2022-0200
LIU Qing-zhi, YI Hua, JIANG Hai, LIU Yin-nian. Thermal control design and flight test of a satellite-borne cryogenic optical

system[J]. Chinese Optics, 2023, 16(3): 542-549. doi: 10.37188/CO.2022-0200

在线阅读 View online: https://doi.org/10.37188/CO.2022-0200

您可能感兴趣的其他文章

Articles you may be interested in

大视场高像质简单光学系统的光学-算法协同设计

Optical/algorithmic co-design of large-field high-quality simple optical system

中国光学（中英文）. 2019, 12(5): 1090   https://doi.org/10.3788/CO.20191205.1090

大相对孔径紫外成像仪光学系统设计

Design of large aperture ultraviolet optical system for ultraviolet camera

中国光学（中英文）. 2018, 11(2): 212   https://doi.org/10.3788/CO.20181102.0212

激光合束光学系统气体热效应影响分析

Influence of gas thermal effect on beam combination system

中国光学（中英文）. 2018, 11(1): 108   https://doi.org/10.3788/CO.20181101.0108

分孔径红外偏振成像仪光学系统设计

Design of decentered aperture-divided optical system of infrared polarization imager

中国光学（中英文）. 2018, 11(1): 92   https://doi.org/10.3788/CO.20181101.0092

多角度耦合分幅相机光学系统设计

Optical system design of multi-angle coupled framing camera

中国光学（中英文）. 2018, 11(4): 615   https://doi.org/10.3788/CO.20181104.0615

激光位移传感器传感探头微小型光学系统设计

Design of micro-optical system for laser displacement sensor sensing probe

中国光学（中英文）. 2018, 11(6): 1001   https://doi.org/10.3788/CO.20181106.1001

http://www.chineseoptics.net.cn
http://www.chineseoptics.net.cn
http://www.chineseoptics.net.cn/cn/article/doi/10.37188/CO.2022-0200
http://www.chineseoptics.net.cn/cn/article/doi/10.3788/CO.20191205.1090
http://www.chineseoptics.net.cn/cn/article/doi/10.3788/CO.20181102.0212
http://www.chineseoptics.net.cn/cn/article/doi/10.3788/CO.20181101.0108
http://www.chineseoptics.net.cn/cn/article/doi/10.3788/CO.20181101.0092
http://www.chineseoptics.net.cn/cn/article/doi/10.3788/CO.20181104.0615
http://www.chineseoptics.net.cn/cn/article/doi/10.3788/CO.20181106.1001


文章编号    2097-1842（2023）03-0542-08

星载低温光学系统热控设计与飞行验证

刘庆志1 *，易　桦1，江　海1，刘银年2

（1. 北京空间飞行器总体设计部 空间热控技术北京市重点实验室, 北京 100094；
2. 中国科学院 上海技术物理研究所, 上海 200083）

摘要：星载长波红外相机工作时需要将整个光学系统的温度降低至−20 °C以下，以减少背景红外辐射的影响。在弱导热

连接结构设计的基础上，研制了 Ω型柔性遮阳装置，通过直接辐冷方式实现了光学系统的低温设计；研制了鸟笼式三维

导热带，实现了主镜筒的均温设计。作为国内首个在空间领域应用的低温光学系统随实践九号 B星进行了在轨飞行试

验，结果表明，整个光学系统温度可长期保持在−35 °C～−20 °C，主镜筒圆周温度差小于 4 °C。该热控设计方法简单有

效，可以为类似星载红外光学系统的热设计提供参考。

关    键    词：低温光学系统；弱导热；柔性遮阳装置；鸟笼式导热带；飞行验证

中图分类号：TK124            文献标志码：A            doi：10.37188/CO.2022-0200

Thermal control design and flight test of a
satellite-borne cryogenic optical system

LIU Qing-zhi1 *，YI Hua1，JIANG Hai1，LIU Yin-nian2

（1. Beijing Institute of Spacecraft System Engineering, Beijing Key Laboratory of Space Thermal Control

Technology, Beijing 100094, China；

2. Shanghai Institute of Technical Physics, Chinese Academy of Sciences, Shanghai 200083, China）

* Corresponding author，E-mail: looup@sina.com

Abstract: In order to reduce influence of background infrared radiation, the temperature  of the whole optic-

al system  should be below  −20  °C  for  satellite-borne  long-wave  infrared  imagers  working  in  orbit.  On  the

base of the weak heat conduction structure,  a Ω type flexible sunshield made of MLI was developed and a

cryogenic  optical  system  was  achieved  through  direct  radiation  cooling.  Cage-like  three-dimensional  heat

conduction straps made of copper were developed and an isothermal design for the body tube was realized.

The cryogenic optical  system applied to space remote sensing was used for  the first  time in China when it

was tested in orbit with SJ-9B satellite. The results showed the temperature of the whole optical system could

be maintained at −35 °C~−20 °C all the time, and the temperature difference in the body tube was no more

than 4 °C. All flight test data met the temperature requirement of the long-wave infrared imager. This thermal

control method is simple and effective, which can provide a reference for the thermal design of similar satel-
 
 

 

收稿日期：2022-09-24；修订日期：2022-10-11

基金项目：实践九号卫星国家重大科技专项工程

Supported by National Major Science and Technology Project of SJ-9 Satellite

第 16 卷　第 3 期 中国光学（中英文） Vol. 16　No. 3
2023年 5月 Chinese Optics May 2023

http://dx.doi.org/10.37188/CO.2022-0200


lite-borne infrared optical systems.
Key words: cryogenic  optical  system；weak  conduction； flexible  sunshield； cage-like  thermal  conduction

strap；flight test

 

1    引　言

红外成像系统用于探测目标自身热辐射，利

用目标与背景的温度差异提取目标信息。在进行

目标探测时，红外成像系统不受光照条件限制，具

有抗干扰能力强、作用距离远、可全天候工作等

优点，广泛应用于红外探测和安防监控等军用和

民用领域[1-4]。红外成像系统的背景辐射主要来

自于光学系统视场内仪器本身的热辐射，只有降

低光学系统的工作温度，减少背景光子通量，才能

充分发挥探测器的作用，提高红外成像系统的灵

敏度和空间分辨率。因此，对于高性能红外遥感

仪器，特别是长波和超长波红外探测仪器而言，采

用低温光学系统已成为必然选择[5-7]。

星载光学系统的冷却主要包括以下 3种途

径[8-11]：（1）制冷机冷却；（2）开放式低温流体冷却；

（3）直接辐冷。其中，方式（1）和方式（2）冷却能力

强，对光学系统的制冷温度一般可以达到 100 K
以下，常用于空间天文观测项目。受近地空间热

环境以及系统漏热影响，采用直接辐冷方式的光

学系统很难达到 100 K以下的深低温水平，部分

对深低温水平要求不高的红外对地观测光学系统

一般可采用直接辐冷方式。

目前我国在轨应用的星载红外对地观测系统

仅对红外探测器部位进行了低温设计，光学系统

整体上仍保持在 20 °C左右的常温水平[12-13]。从

理论上讲，光学系统温度越低，辐射能量越小，对

红外观测系统成像所带来的附加能量噪声也越

小。我国自主研制的长波红外对地观测相机随

实践九号 B星发射升空，红外探测器工作温度为

58 K，由斯特林制冷机冷却；整体光学系统需要冷

却至−35 °C～−20 °C，是目前国内空间应用中工

作温度最低的光学系统。卫星设计寿命为 3年，

实际寿命为 7年。本文根据实践九号 B星所处

空间热环境的特点，采用直接辐冷方式，对长波红

外相机光学系统进行了低温化设计，并对卫星在

轨飞行试验数据进行了分析，以验证低温设计的

正确性。 

2    长波红外相机热设计要求

实践九号 B星的飞行轨道为太阳同步轨道，

轨道高度为 645 km，降交点地方时为 10:30 AM。

卫星根据结构布局划分为平台舱和载荷舱。长波

红外相机安装于载荷舱底板上，直接暴露于空间

环境中，卫星在轨道阳照区成像时，光学系统主镜

筒受太阳直接照射，如图 1所示。

  

卫星平台

长波红外相机

地球
太阳 

图 1    SJ-9B 卫星构型图

Fig. 1    Configuration of the SJ-9B satellite
 

长波红外相机主要由遮光罩、主镜筒、主反

射镜、次反射镜、后光学透镜、支架和斯特林制冷

机组成，构型如图 2所示，各组成部分的材料和温

度需求如表 1所示。红外探测器安装在杜瓦内，

工作温度为 58 K，由斯特林制冷机冷却。主镜

 

遮光罩

次反射镜

主镜筒

支架

主反射镜

后光学透镜

斯特林制冷机

 
图 2    长波红外相机构型图

Fig. 2    Configuration of the long-wave infrared imager
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筒、主反射镜、次反射镜和后光学透镜的工作温

度为−35 °C～−20 °C。整个光学系统及结构均需

要工作在 0 °C以下。

  
表 1   长波红外相机各部分材料以及控温需求

Tab. 1   Materials  and  temperature  requirements  of  the
imager’s components

零件名称 温度水平( °C) 温度均匀性( °C) 材料

次反射镜 −35～−20 / 石英玻璃

主镜筒 −35～−20 圆周温差≤5 殷钢

主反射镜 −35～−20 / 石英玻璃

后光学透镜 −35～−20 / Ge晶体

相机支架 −20～0 / 铝合金

制冷机 −20～20 / /

 

根据长波红外相机的任务特点以及光学系统

的低温化设计要求，首先需要分析相机光学系统

的热影响因素，然后采取针对性措施减小外部和

内部热影响。 

3    热影响分析
 

3.1    外部热影响分析

对于需要将光学系统控制在常温条件下的对

地观测相机，为保障光学系统的温度稳定性，除了

遮光罩开口外，其余部位一般采取隔热设计措

施。光学系统通过遮光罩开口辐射热量，以降低

温度水平，再通过电加热器等主动控制方式实现

高精度控温。对地观测相机对地成像时，遮光罩

开口轨道周期平均外热流可由式（1）～式（5）确定[14]。

qz1 =
qs

π
cos(β) (1− sin(η)) , （1）

qz2 =
ρ ·qsk2

π(π−2θ0)
×
[
sin(|β|+b)− sin

(
|β|+ θ0−

π
2

)]
,

（2）

k =
Re

Re+h
, （3）

b =min
(π
2
− θ0,

π
2
− |β|
)
, （4）

qz3 =
(1−ρ)

4
qsk2 , （5）

qz1 qz2 qz3

qs β

η

ρ θ0

Re k b h

式中， ， 和 分别表示到达遮光罩开口处的

轨道周期平均太阳直照热流，地球反照热流和地

球红外热流；太阳辐射强度 =1 354 W/m2； 为太

阳光与卫星轨道面的夹角； 为轨道阴影区半角；

地球反照率 =0.35； 为卫星对地球的半视角；

地球半径 =6 378 km； 和 为中间变量； 为轨道

高度。

针对星载长波红外相机进行分析，遮光罩开

口到达总外热流为 345 W/m2，相当于面对 6 °C的

黑体背景温度。由于光学系统工作温度水平需要

在−20 °C以下，仅通过遮光罩开口不能达到降温

目标。

根据太阳同步轨道的特点，轨道一侧会受到

太阳长期照射，另外一侧则长期面对阴影。面对

阴影一侧的轨道周期平均地球反照热流 qy1 和地

球红外热流 qy2 可由式（6）和式（7）确定。

qy1 =−
ρ ·qs

π ·
(π
2
− θ0
) [sin |β| − sin(|β|+b)

]×
arcsink− k

√
1− k2

π

 , （6）

qy2 =
(1−ρ)

4
qs×
arcsink− k

√
1− k2

π

 . （7）

通过分析，长波红外相机面向阴影一侧的轨

道周期平均地球反照热流约为 30 W/m2，地球红

外热流约为 60 W/m2，相当于−74 °C的黑体背景

温度，因此，通过对长波红外相机朝向太阳一侧进

行隔热设计，同时增强面对阴影一侧的热辐射能

力，可以降低光学系统温度水平，达到控温目标。 

3.2    内部热影响分析

除红外探测器件外，光学系统其他部位不产

生热量，但斯特林制冷机工作时会产生较多热

量。制冷机和主镜筒都安装在相机支架上，制冷

机工作热耗约为 40 W，因此存在制冷机向支架、

支架向主镜筒的导热途径。由于长波红外相机主

镜和次镜安装在主镜筒上，后光学透镜安装在支

架上，因此制冷机的热量将通过支架传递至光学

系统，长波红外相机内部热量传递关系如图 3所

示。为减小制冷机向光学系统的传热，一方面强

化制冷机向相机外部的传热，降低制冷机温度水

平，另一方面需要采取措施阻断或削弱热量传递

路径。 
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支架

斯特林制冷机

主镜筒 主反射镜次反射镜

后光学透镜

 
图 3    相机内部热量传递图

Fig. 3    Schematic diagram of heat transfer of the imager
  

4    低温光学系统热控设计
 

4.1    热控设计思路及方法

相机光学系统自身不产生热量，根据上述热

影响分析，空间外热流和相机内部导热是导致光

学系统温度水平无法降低的主要因素，因此需要

采取热辐射隔离和导热隔离的热控设计方法，再

利用空间冷背景排散残余漏热，从而实现光学系

统的低温化设计。 

4.2    柔性遮阳罩设计

实践九号 B星寿命周期内太阳光与轨道面

的夹角变化范围约为 16°～26°。为防止太阳光直

接照射相机光学主体，减小空间外热流的影响，除

主镜筒外，相机其它部位均包覆多层隔热材料，具

体位置为遮光罩、后光学透镜件和相机支架。同

时，在遮光罩和相机支架上设计固定支架，围绕主

镜筒朝向阳光入射方向搭建一个 Ω形的柔性遮

阳罩。柔性遮阳罩由柔软轻质的多层隔热材料组

成，直接固定在支架结构上，如图 4所示。当太阳

光与轨道面夹角 β 为 16°～26°时，能够保证太阳

光不能照射到主镜筒，如图 5所示。采用柔性遮

阳罩后，到达主镜筒的太阳直照热流大幅减少，为

直接辐冷降温提供了必要条件。 

16°

太阳光

柔性遮阳罩

主镜筒主反射镜

 
图 5    阳光遮挡情况示意图

Fig. 5    Schematic diagram of the sunshield
  

4.3    漏热控制

为了降低制冷机的温度水平，减少制冷机向

相机支架的漏热，在制冷机底板安装热管，将热量

传递至卫星辐射面。

为了减少向光学系统传递的热量，在长波红

外相机主要传热路径设计了隔热垫片，垫片位置

如图 6所示。以主镜筒和相机支架之间的隔热垫

片为例，图 7显示了隔热垫片的安装方式，除了主

镜筒和支架之间的垫片外，紧固螺栓与主镜筒之

间也安装了隔热垫，以减小紧固螺栓的导热影

响。采取上述措施后，相机内部向光学系统传递

的热量得到有效控制，进一步为辐冷降温提供了

条件。
  

支架

卫星平台

主镜筒后光学透镜

斯特林制冷机

 
图 6    隔热垫片安装位置

Fig. 6    Position of the insulation pads
  

螺栓 隔热垫
主镜筒

隔热垫
支架

 
图 7    隔热垫片安装方式

Fig. 7    Installation mode of the insulation pads
  

4.4    辐冷设计

根据分析，仅通过遮光罩开口不能将光学系

统的温度降低到需要的水平，因此将主镜筒圆柱

外表面全部喷涂红外发射率为 0.9的 E51-M黑

 

柔性遮阳罩

热管

鸟笼式导热带

E51-M 黑漆

 
图 4    长波红外相机热控状态示意图

Fig. 4    Schematic diagram of thermal control of the imager
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漆，以提高光学系统对空间的热辐射能力。主

镜筒朝向−74 °C的黑体背景温度，因此在漏热控

制良好的情况下，主镜筒的温度可以降低至

−20 °C以下，并可作为低温热沉为主镜、次镜和

后光学提供散热通道，从而降低整个光学系统的

温度水平。 

4.5    鸟笼式导热带设计

采用柔性遮阳罩设计后，太阳光直接照射到

遮阳罩上，但仍会有少量热量通过多层隔热材料

传递至主镜筒一侧。由于主镜筒采用热传导性

能较差的殷钢材料，容易使主镜筒各部位的温度

产生较大差异，因此为主镜筒设计了鸟笼式导热

带，安装状态如图 8所示，结构形式如图 9所

示。综合考虑导热需求、成型工艺和地面试验

的便利性等因素，导热带采用紫铜材料。后光学

透镜安装在相机支架中部，其由于受到支架多层

隔热材料遮挡，对外热辐射降温能力很弱，因此

将鸟笼式导热带中的两根导热带由主镜筒直接

延伸安装至后光学透镜，利用主镜筒降低后光学

透镜的温度水平。 

4.6    地面试验验证

在上述被动热控设计基础上，为保证长波红

外相机各部位的温度水平，提高系统的调控能力，

还设计了电加热主动热控系统。电加热器的安装

部位为主镜筒、相机支架和制冷机。

完成热控设计后，在热真空环境模拟室内开

展了地面热平衡试验，真空度条件为 1.3×10−3 Pa，
低温背景温度小于−173.15 °C。热平衡试验采用

红外加热笼和电加热片模拟空间外热流。光学系

统主要温度测点位置见图 10，在地面热平衡试验

高温条件下光学系统温度结果见表 2。从表 2中

可以看出，相机光学系统的温度水平均低于−20 °C，
主镜筒圆周温差也满足要求。
  

T7

T1

T2

T3

T4T5

T6

 
图 10    光学系统主要温度测点布置图

Fig. 10    Temperature sensor layout of the optical system
  

表 2   地面热平衡试验光学系统温度测试结果

Tab. 2   Temperatures  in  different  positions  (shown  in
Fig.10) of  the optical  system in the thermal bal-
ance test

温度测点位置 温度测点代号 温度水平( °C) 温度均匀性( °C)

主镜筒

T1 −31.9～−28.5
圆周温差：4.3T2 −31.9～−28.5

T3 −27.6～−26.6
主反射镜 T4 −27.6～−26.6 /

后光学透镜
T5 −25.6～−22.7 /
T6 −26.6～−23.7 /

次反射镜 T7 −32.3～−31.9 /
 

5    飞行验证

完成所有热控研制工作后，长波红外相机随

实践九号 B星开展了在轨飞行验证工作，入轨前

卫星及长波红外相机的照片如图 11所示。 

 

主镜筒

鸟笼式导热带

后光学透镜

 
图 8    鸟笼式导热带安装示意图

Fig. 8    Schematic diagram of the cage-like straps
 

 

 
图 9    鸟笼式导热带结构示意图

Fig. 9    Configuration of the cage-like straps
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长波红外相机

卫星平台

 
图 11    实践九号 B 星照片

Fig. 11    Photograph of the SJ-9B satellite
 

实践九号 B星在轨工作时间为 7年。在此

期间，长波红外相机按照预定模式间歇对地成像，

柔性遮阳罩和鸟笼式导热带工作性能良好，主镜

筒电加热器处于通断控温模式，控温范围设定为

−30.8 °C～−28.8 °C，保障了光学系统的温度稳定

性，同时反映了主镜筒有足够的热辐射散热能力。

长波红外相机光学系统的温度水平始终保持

在要求的范围内，图 12为主镜筒和主反射镜寿命

末期一段时间内的温度曲线，主镜筒和主反射镜

的温度水平为−31 °C～−26 °C，其中 T1和 T2为

面向冷空间一侧的温度，T3为面向柔性遮阳罩一

侧的温度，T4为主反射镜背面的温度。受遮阳罩

漏热影响，T3的温度水平较 T1和 T2高 3  °C
左右，但差距较小，表明遮阳罩和鸟笼式导热带工

作性能良好。同时，后光学透镜件的温度水平控

制在−26 °C～−21 °C，如图 13所示，进一步验证

了导热带的性能。次反射镜位于主镜筒内，因此

温度水平与主镜筒较相近，如图 14所示。

T12和 T13为相机支架的温度，如图 15所

示。相机支架温度水平较低，能够降低向光学系

统的漏热，有利于光学系统低温化设计。此外，制

冷机的热量由热管传递至卫星辐射面，卫星辐射

面的面积较大，制冷机的温度水平长期维持在

−10 °C左右，符合控温要求。

 

2019/10/22 2019/10/25 2019/10/27 2019/10/30
−31

−30

−29

−28

−27

−26

T
em
p
er
at
u
re
/°
C

Time/day

T1 T2 T3 T4

 
图 12    主镜筒和主反射镜温度曲线

Fig. 12    Temperature  curve  of  the  body  tube  and  the
primary reflector
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图 13    后光学透镜温度曲线

Fig. 13    Temperature curve of the rear lens
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图 14    次反射镜温度曲线

Fig. 14    Temperature curve of the secondary reflector
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图 15    相机支架温度曲线

Fig. 15    Temperature curve of the imager’s bracket
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根据长波红外相机的在轨飞行温度数据，由

于电加热器仍处于工作状态，因此热控设计仍然

具备进一步降低光学系统温度水平的能力。 

6    结　论

随实践九号 B星入轨的长波红外对地观测

相机光学系统是我国首个在轨应用的低温光学系

统。针对光学系统的低温需求和复杂空间热环

境，对低温化设计的关键技术和难点进行了研究，

创新性设计了柔性遮阳罩和鸟笼式导热带，实现

了光学系统的低温控制要求。在轨飞行数据表

明，光学系统温度水平维持在−31 °C～−21 °C，主
镜筒温度差小于 4 °C，全部满足设计要求，热控设

计具有良好的温度控制能力。

星载光学系统低温设计和在轨工程应用具有

重大意义，本文研究内容为类似空间和对地观测

系统的设计和研究提供了基础和依据。后续工作

可进一步围绕外部和内部漏热影响进行分析，对

隔热设计方法和高性能隔热材料开展研究工作。
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