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摘要  为了满足星载大气探测激光雷达在轨应用需求，对该系统采用的空间大能量脉冲固体激光器进行了空间环

境下的热控设计仿真及试验研究。首先根据激光载荷整体布局以及轨道特性参数分析并计算了激光器外部空间热

环境，随后介绍了激光器构型及热设计，然后利用热传导以及空间热辐射理论建立了热分析模型，开展了激光器在

轨热设计及仿真，并通过空间热真空环境试验验证了热控方案。激光器在轨工作温度波动优于±0.033 ℃，激光器

内部关键器件大功率的激光放大器模块温度低于 28 ℃，实现了大能量脉冲固体激光器在轨超高精度控温，满足了

激光器在轨稳定运行工作的使用要求，为激光雷达在轨正常工作提供了重要保障。

关键词  激光器；星载激光雷达；空间激光器；热设计；传导辐射制冷

中图分类号  TN248.1   文献标志码  A DOI： 10.3788/CJL221567

1　引   言

近年来随着我国在空间激光遥感、激光通信领域

应用需求的不断提升，空间激光器作为关键核心单机

或组部件得到了广泛的应用［1-5］。高功率的空间激光

器在工作过程中会产生大量的热量，这些热量集中在

激光器内部会引起激光器关键器件激光二级管（LD）

温度的升高，导致 LD 输出波长漂移，引起激光器整体

效率降低或失效，同时大量的热量也会导致内部光学

结构的温度升高并产生较大温度梯度，使得激光器主

体结构变形并在核心光学组件内部产生应力累积，从

而对激光器输出功率、光束指向、发散角、偏振特性造

成极其严重的影响［6-10］。因此高效稳定的热控技术是

空间激光器载荷研制的核心技术之一。

地面使用的激光器可以采用强制对流、辐射、传导

等主被动的热控手段，然而在空间环境中常见的强制

对流冷却方法很难被使用，目前国内也在进行空间流

体回路的研制及验证，但技术尚未成熟，其中核心部件

流体泵长时间的使用还有待验证，泵体产生的振动也

会对激光雷达、激光器的光学稳定性产生一定影响。

从工程应用角度出发，目前空间有效可靠的散热方式

主 要 还 是 传 导 和 辐 射［11-12］。 美 国 2003 年 发 射 了

ICESat-1 卫星，其搭载的激光雷达载荷通过环路热管

（LHP）将激光器热耗传导至辐射器进行散热及温

控［13］。2006 年发射了 CALIPSO 卫星，其搭载的云 -气

溶胶激光雷达（CALIOP）通过将辐射器与激光器进

行导热安装来实现散热及温控［14］。2018 年欧空局发

射 了 AEOLUS 卫 星 ，其 搭 载 的 测 风 激 光 雷 达

（ALADIN）采用 LHP 将大能量激光器热量传导至辐

冷板进行散热及温控［15］。2019 年我国立体测绘卫星

高分七号发射成功，其搭载的激光测高载荷通过槽道

热管以及 LHP 将热量传递至辐冷板，从而实现对激光

器的散热，其温控精度为±0.3 ℃［16］。

中国科学院上海光学精密机械研究所研制的国际

首个 CO2浓度以及气溶胶探测大气激光雷达（ACDL）
在 2022 年 4 月已经成功发射并在轨连续工作。激光雷

达采用单波束三波长（532 nm/1064 nm/1572 nm）稳

频、高能量脉冲激光输出，激光器系统组成复杂，热控

难度大。

本文介绍了一种空间激光器高效热控制技术，将

激光器内部结构布局与热控系统进行一体化设计，通

过优化激光器内部热源的位置缩短激光器内外传热距

离，减小高功率模块的热梯度，激光器外散热面通过传

统槽道热管将热量传递至背阴面辐冷板进行空间辐射

散热，并通过主动温控补偿提高激光器关键单元的温

控精度，为激光雷达在轨正常稳定工作提供有力保证。

2　激光器基本构型及温控指标

为了满足激光雷达长寿命工作要求，同时提高其

可靠性，设计了两台技术指标一致的激光器。两台激
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光器一主一备，主备激光器内部结构的热控状态完全

一致，单台激光器需要输出 532 nm/1064 nm/1572 nm
三波长激光脉冲，其中 532 nm 激光需要与高光谱分辨

滤波器锁定，1572 nm 激光被锁定在 CO2吸收线上，通

过双脉冲分别实现吸收线和非吸收线激光输出。激光

器组成如图 1所示，其中 OPO表示光参量振荡。为了实

现高脉冲能量输出，分别采用了 1064 nm 的预放大器、

功率放大器以及 1572 nm 的光学参量放大器（OPA），这

些都是激光器工作时内部发热量最大的组部件，需要

进行高效的热控，才能保证激光器可靠地工作。

激光器光机结构设计布局如图 2 所示，激光器采

用“工”字形结构双面布局，光学器件主要安装在中间

基板的正反面上，热源主要布局在激光器的底部安装

面上。“工”字形的结构提升了自身的结构刚度，将大部

分的无源光学器件安装在“工”字形结构的中间基板

上，热源集中安装在底面上，减少热源对其他光学器件

的影响。激光器内部发热器件主要集中在预放大器以

及功率放大器中，该项目中激光器寿命末期的出光功

率主要受内部 LD 组件性能衰减的影响。通常激光器

在寿命末期会通过提升 LD 输出功率来保证能量满足

激光雷达探测需求，故激光器在寿命末期有着更大的

热耗。本项目要求单台激光器在轨工作寿命为 8 年，

激光器重复频率为 20 Hz（双脉冲重复频率为 40 Hz），

全生命周期所需工作脉冲次数约为 1010。所采用的

LD 实测寿命曲线如图 3 所示，寿命试验 LD 连续出光

两年，激光脉冲累计次数为 2.4×109，试验后能量下降

2% 左右。预计 LD 连续工作 8 年后性能衰退 8% 左

右，将 LD 电流提升 10% 可以满足寿命末期激光器出

光功率需求，激光器初期、末期的热耗如表 1 所示。激

光器内部主要温控指标如表 2 所示。

图 1　激光器原理及组成

Fig. 1　Principle and composition of laser

图 3　LD 寿命曲线

Fig. 3　LD life curve

图 2　激光器构型布局

Fig. 2　Laser configuration layout

表 1　激光器内部热源功耗

Table 1　Power consumption of laser internal heat source

Module

Preamplifier

Power amplifier 1

Power amplifier 2

Power amplifier 3

Beginning-of-life 
power consumption /W

30

50

97

92

End-of-life power 
consumption /W

33

55

106

102

表 2　激光器热控指标

Table 2　Thermal control indexes of lasers

Module

Support structure

Amplifier

Temperature /℃

20±5

≤28

Temperature 
fluctuation /℃

±1

±1

3　激光器热设计及仿真模拟

3.1　激光器热设计方案

激光雷达运行在太阳同步轨道上，轨道高度为

705 km，轨道倾角为 98.1°。激光器热控的难点主要是

在保证激光器大功率散热的同时保证温控精度。空间

应用载荷体积及重量受到火箭及卫星平台的限制，因

此要求激光器结构尽量紧凑，泵浦头模块安装面的热

流密度可达 2.5 W/cm2。为了减小外热流对激光器温

控精度的影响，激光器隔热安装在激光雷达主体内部，

激光器热控系统布局及模装如图 4、5 所示。主备激光

器分别单独工作，通过热管将热量传递至辐冷板，串联

模式可以保障主备激光器在分别工作时的热控状态一

致，同时单台激光器在工作时可以通过热管将热量传

递至第二台激光器，有效保证其存储温度。控温部分

采用多路主动补偿加热的温控形式控制激光器的温度

波动和温度梯度，加热温控回路分别布置在激光器壳

体的顶面、侧面以及外贴热管上，实现对局部温度的独

立控制。辐冷板安装在受外热流影响较小的非光照面

上，用于排散激光器产生的高功率热量。

空间载荷对结构重量有着严苛的要求，散热面采

用轻质铝蜂窝板作为主体结构，散热面设计面积为

1.4 m2。由于蜂窝结构等效导热系数低于 2 W/（m·K），

本项目采用预埋热管以及外贴热管提升散热板的温

度均匀性，提升散热效率。如图 6 所示，在蜂窝板内

部预埋 4 根 12 mm×25 mm 的矩形双孔铝氨热管，在

蜂窝板一侧布置 4 根 12.6 mm×28 mm“工”字形双

孔铝氨热管，在热管和蜂窝板之间涂导热硅脂，提升

散热板的温度均匀性。在蜂窝板另一侧外贴 3 根

12.6 mm×28 mm“工”字形双孔铝氨热管，热管另一端

连接激光功率放大器底面，将激光器热量传递至辐冷

板。在热管与蜂窝板及热管与激光功率放大器之间涂

导热硅脂以减少装配热阻。

激光器及其热控系统在空间环境中工作时，除受

自身的热量影响外，还受到太阳的辐射加热、地球的红

外反照、宇宙背景空间的热交换等外界因素的影响。

激光器主体部分安装在激光雷达内部，激光器热控系

统主要是通过辐冷板进行对外热交换的，利用已知的

空间热环境以及热控系统方案对激光器进行热仿真计

算。激光器在轨运行时遵循的能量平衡方程［17-18］可以

表示为

Q 1 + Q 2 + Q 3 + Q 4 + Q 5 = Q 6 + Q 7， （1）
式中：Q 1 为太阳辐射对散热板的加热热量；Q 2 为地球

反照对散热板的加热热量；Q 3 为地球红外辐射对散热

板的加热热量；Q 4 为空间背景对散热板的加热热量；

Q 5 为激光器内部源及温控加热器产生的热量；Q 6 为散

热板向宇宙辐射的热量；Q 7 为激光器及热控系统内能

的变化量。

按照式（1）建立激光器热控系统的有限元仿真模

型及仿真边界条件，激光器热仿真有限元模型如图 7
所示，该模型使用了 3791 个单元以及 8633 个节点。

图 6　辐冷板结构示意图

Fig. 6　Structural diagram of radiator

图 4　激光器热控布局示意图

Fig. 4　Schematic of laser thermal control layout

图 5　激光器热控系统模型图

Fig. 5　Model of laser thermal control system

图 7　热控系统有限元模型

Fig. 7　Finite element model of thermal control system
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为确保激光器在轨全生命周期内都能满足温控指

标要求，对激光器热控系统的高温工况以及低温工况

进行了热仿真计算，利用轨道参数计算了激光器辐冷

板的外热流。一年平均外热流计算结果如图 8 所示。

对 6 月、7 月、11 月和 12 月的外热流进行加密计算

后，选择外热流最大的 6 月 23 日工况为高温工况、外热

流最小的 11 月 25 日工况为低温工况。高低温工况设

置参数如表 3 所示，将高温工况下激光器的热功率设

置为寿命末期功耗，将低温工况下激光器的热功率设

置为寿命初期功耗。其中，热控涂层的太阳吸收比和

发射率可能因工艺、测试、退化等因素而偏离设计值，

进而激光器温度超出限定值，热控系统失效。针对空

间环境热设计中的最坏情况进行设计，即在热仿真分

析中，对高温工况选用太阳吸收比的上限值，发射率的

下限值，而对低温工况选用太阳吸收比的下限值，发射

率的上限值。在本文使用的白漆寿命初期，太阳吸收

比为 0.17，末期太阳吸收比为 0.45，而发射率在末期和

初期都设置为 0.87。

3.2　仿真计算结果分析

利用 I-deas/TMG 软件仿真计算高温工况以及低

温工况下的热变化。图 9 所示为热仿真计算得到的高

低温工况下的激光器热控系统温度云图，表 4 为仿真

计算结果的统计。

从表 4可以看出，高温和低温工况下激光器壳体温度

范围为 18.1~22.3 ℃，放大器温度范围为 20.8~25.8 ℃，

满足激光器内部器件温度波动范围优于±1 ℃、放大

器温度小于 28 ℃以及壳体温度在（20±5）℃内的设计

图 8　一年平均外热流情况

Fig. 8　Average external heat flux in one year

表 3　激光器高低温工况仿真参数

Table 3　Simulation parameters of laser under high and low temperature conditions

Working condition

High temperature condition
Low temperature condition

Date

June 23rd
November 25th

Solar constant /
（W/m2）

1414
1322

Albedo of 
Earth
0.35
0.3

Coating status

End of life
Beginning of life

Laser power 
consumption /W

296
269

图 9　系统温度云图。（a）高温工况；（b）低温工况

Fig. 9　Temperature cloud diagrams of system. (a) High temperature condition; (b) low temperature condition

表 4　仿真计算结果

Table 4　Simulation results

Working condition

High temperature condition
Low temperature condition

Laser shell 
temperature /℃

18.4‒22.3
18.1‒21.7

Shell temperature
fluctuation /℃

0.2
0.12

Amplifier 
temperature /℃

20.8‒25.8
22.3‒24.8

Amplifier temperature 
fluctuation /℃

0.18
0.1
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指标要求。

4　热真空试验分析

空间热真空试验是空间激光载荷热设计过程中不

可缺少的重要环节。利用热真空试验结果可以获得激

光器在未来入轨后空间环境下的模拟温度情况［19］，通过

热真空试验可以对空间载荷的热设计进行充分的考

核。试验配置如图 10所示。真空罐用于模拟空间真空

环境以及空间辐射冷背景，使用红外灯阵模拟激光雷

达不同方向的外热流环境，考虑冷空间遮挡等因素，通

过在散热板背面贴外热流加热器进行外热流瞬态模拟。

试验过程中激光器采用构型、材料、热功率一致的结构

热控件。在空间环境试验罐外部设置温度测量系统，

用于测量激光器以及内部设备的温度，温控系统用于

对激光器主动温控加热器、灯阵以及外热模拟加热器

进行温度控制，电源系统用于内部加热装置的供电。

在热真空高温工况与低温工况试验中，热平衡状态下激光器内部关键位置的温度曲线如图 11 所示。

可以看出，激光器内部放大器温度控制在 18.9~
26.8 ℃，激光器壳体温度控制在 19.2~21.5 ℃，温度波

动范围为±0.67 ℃。真空热平衡试验结果表明：热控

系统能够满足激光器在空间环境下的使用要求。

5　激光器在轨测试及数据分析

在星载激光雷达发射入轨后开展了在轨测试工

作，激光器热控系统和激光器工作正常，针对激光器实

际工作情况进行了热控系统参数优化。通过分析激光

能量波动与温度测量值之间的相关性，发现了与外热

流波动周期一致的能量波动。激光器温控测点初期在

轨测试结果如图 12（a）所示，此时激光器遥测能量波

动为 4.9%。

在激光器热控系统中，变量主要为空间外热流波

动，外热流变化引起的温度波动可以通过激光器热管

以及壳体的主动加热回路进行补偿。在轨热控参数优

化过程中，通过降低热管加热器温度阈值、开启激光器

壳体温控备份加热器及提升激光器热管安装面加热器

的温控阈值，有效降低了热管加热器的占空比，提升了

热管加热控温回路的温控能力。在轨调整完成后激光

器壳体温度曲线如图 12（b）所示，激光器在轨温度波

动范围为±0.033 ℃，激光器能量遥测波动量为 1.2%，

输出能量稳定性得到进一步提高。

激光器在轨温控统计数据如表 5 所示，激光器壳

图 10　热真空试验示意图

Fig. 10　Schematic of thermal vacuum test

图 11　热真空试验温度曲线

Fig. 11　Temperature curves in thermal vacuum test
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体温度范围为 20.1~22.1 ℃，放大器温度范围为 23.1~
25.9 ℃，激光器壳体温度波动范围为±0.033 ℃，激光

放大器温度波动范围为±0.01 ℃，实现了高精度的激

光器温控，保证了高稳定的能量输出。

6　结   论

为了满足星载激光雷达在轨高精度探测需求，采

用机热一体化设计思路，结合激光器内部光学器件及

热源分布，对激光器构型进行了优化设计。激光器主

体采用结构刚度稳定性高的“工”字形结构，将大部分

的无源光学器件安装在“工”字形结构的中间基板上，

热源则集中安装在底面上，通过空间隔离减少热源对

其他光学器件的影响，同时减小热源与热管的距离，缩

短散热路径，提升散热效率。在温控系统设计上，利用

热管将主备激光器串联，同时实现两台激光器的散热

及存储；采用预埋热管加外贴热管的形式，优化了大尺

寸辐冷板的均温性，提升了激光器的散热效率；最后通

过多路加热回路的多级独立调控，实现激光器的高精

度温控。通过设计仿真计算可知，放大器温度范围为

20.3~25.8 ℃，激光器壳体温度范围为 18.1~22.3 ℃、

温度稳定性优于±0.2 ℃。通过空间环境热试验验证

了热控方案的可行性，试验过程中放大器温度实测为

18.9~26.8 ℃，激光器壳体温度实测为 19.2~21.5 ℃，

温度稳定性优于 ±0.67 ℃，与仿真分析结果偏差较

小，表明激光器结构热设计仿真方案合理准确。激光

雷达发射入轨后激光器热控系统工作正常，在轨调整

激光器温控参数，激光器温度波动优于±0.033 ℃，激

光器能量遥测稳定性优于 1.2%，满足激光器在轨长

期稳定工作需求。所提出的激光器热控技术方案合

理可行，具有较高可靠性以及设计裕度，可以应用于

其他大功率空间激光载荷的热设计，具有重要的指导

以及参考价值。
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Abstract
Objective　The first international aerosol carbon detection LiDAR (ACDL), which was developed by Shanghai Institute of Optics 
and Fine Mechanics, Chinese Academy of Sciences, was successfully launched and has been continuously operated in orbit since April 
2022. This Lidar uses a high-energy single beam pulsed laser with frequency stabilization at three wavelengths (532 nm/1064 nm/
1572 nm). High-power space lasers typically produce a large amount of heat during operation; however, heat concentration in the laser 
causes the temperature of the laser diode (LD), which is a key device in the laser, to rise, resulting in a drift in the LD output 
wavelength that causes the overall efficiency of the laser to decrease or fail. Simultaneously, large amounts of heat also increases the 
temperature of the internal optical structure, resulting in a large temperature gradient, which causes the main laser structure to deform 
and stress accumulation inside the core optical components, thereby resulting in extremely serious effects on the laser output power, 
beam pointing, divergence angle, and polarization characteristics. An efficient and stable thermal control technology is one of the core 
technologies in the development of space laser loads. To meet the requirements of on-orbit applications, it is necessary to design, 
simulate, and test the thermal control system of the space high-energy pulsed solid-state laser used in the system.

Methods　Generally, the LiDAR is operated on a sun-synchronous orbit with an orbital altitude of 705 km and an orbital inclination 
of 98.1°. The laser is preferably installed inside the main body of the LiDAR and insulated from its main structure, and the connection 
is done in series through a heat pipe to transfer heat to a radiant cooling plate  (Fig. 4). The thermal control states of the main and 
standby lasers are consistent when operated separately. Simultaneously, a single laser can transfer the heat to the second laser through 
a heat pipe to ensure an effective storage temperature. The temperature fluctuation and temperature gradient of the laser are controlled 
using the temperature-control form of multichannel active compensation heating, and the heating temperature control circuit is 
arranged on the top surface, lateral face, and external heat pipe of the laser shell to independently control the local temperature. The 
radiant cooling plate is installed on the nonilluminated surface, which is less influenced by the external heat flow when dissipating the 
high-power heat generated by the laser.

Results and Discussions　 The space vacuum environment and space radiation cold background are simulated using a space 
environment simulator, and an infrared light array is used to simulate the external heat flow environment of the LiDAR in different 
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and Fine Mechanics, Chinese Academy of Sciences, was successfully launched and has been continuously operated in orbit since April 
2022. This Lidar uses a high-energy single beam pulsed laser with frequency stabilization at three wavelengths (532 nm/1064 nm/
1572 nm). High-power space lasers typically produce a large amount of heat during operation; however, heat concentration in the laser 
causes the temperature of the laser diode (LD), which is a key device in the laser, to rise, resulting in a drift in the LD output 
wavelength that causes the overall efficiency of the laser to decrease or fail. Simultaneously, large amounts of heat also increases the 
temperature of the internal optical structure, resulting in a large temperature gradient, which causes the main laser structure to deform 
and stress accumulation inside the core optical components, thereby resulting in extremely serious effects on the laser output power, 
beam pointing, divergence angle, and polarization characteristics. An efficient and stable thermal control technology is one of the core 
technologies in the development of space laser loads. To meet the requirements of on-orbit applications, it is necessary to design, 
simulate, and test the thermal control system of the space high-energy pulsed solid-state laser used in the system.

Methods　Generally, the LiDAR is operated on a sun-synchronous orbit with an orbital altitude of 705 km and an orbital inclination 
of 98.1°. The laser is preferably installed inside the main body of the LiDAR and insulated from its main structure, and the connection 
is done in series through a heat pipe to transfer heat to a radiant cooling plate  (Fig. 4). The thermal control states of the main and 
standby lasers are consistent when operated separately. Simultaneously, a single laser can transfer the heat to the second laser through 
a heat pipe to ensure an effective storage temperature. The temperature fluctuation and temperature gradient of the laser are controlled 
using the temperature-control form of multichannel active compensation heating, and the heating temperature control circuit is 
arranged on the top surface, lateral face, and external heat pipe of the laser shell to independently control the local temperature. The 
radiant cooling plate is installed on the nonilluminated surface, which is less influenced by the external heat flow when dissipating the 
high-power heat generated by the laser.

Results and Discussions　 The space vacuum environment and space radiation cold background are simulated using a space 
environment simulator, and an infrared light array is used to simulate the external heat flow environment of the LiDAR in different 
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directions (Fig. 8). High-temperature and low-temperature tests are conducted under thermal vacuum equilibrium conditions, where 
the temperature of the laser internal amplifier is maintained between 18.9 ℃ and 26.8 ℃ , the temperature of the laser shell is 
maintained between 19.2 ℃ and 21.5 ℃ , and the maximum temperature fluctuation is ±0.67 ℃ (Fig. 11). After the LiDAR is 
launched into orbit, an on-orbit test is conducted and the laser and laser thermal control system operate normally. By analyzing the 
correlation between the laser energy fluctuation and temperature measurement value, the laser energy fluctuation cycle is found to be 
consistent with the external heat flow fluctuation cycle. Additionally, the laser telemetry energy fluctuation is 4.9%, and the 
temperature control parameters of the laser external heater are adjusted using the on-orbit injection number to improve the temperature 
control accuracy of the laser during the on-orbit test. For the on-orbit thermal control parameter optimization process, the duty cycle of 
the heat pipe heater is reduced by reducing the temperature threshold of the heat pipe heater and opening the laser shell temperature 
compensation backup heater to increase the temperature control threshold of the heat pipe mounting surface heater. After on-orbit 
adjustment, the temperature fluctuation of the laser in orbit is ±0.033 ℃ (Fig. 12), and the fluctuation of laser energy telemetry is 
1.2%.

Conclusions　Using simulation calculations and space environment thermal experiments, the design verification index is completed 
to ensure the usage requirements are met. After the LiDAR is launched into orbit, the laser thermal control system operates normally 
and meets the long-term stable working requirements of lasers in orbit. Therefore, the laser thermal control technology used in this 
study is reasonable, feasible, and has high reliability and design margin, making it an important reference for the thermal design of 
high-power space laser loads.
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