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摘要　为确保工作在高空复杂环境下的光学遥感器获得高分辨率、高质量的目标图像，对透射式高空光学遥感器

的热控制技术进行了研究。分析了光学遥感器的结构特点及航摄时的外界热环境，建立了光学遥感器的热交换模

型，详细计算了传导换热、对流换热系数、气动热等热边界条件。针对该光学遥感器的热控指标，详细阐述了热设

计方案。利用ＩＤＥＡＳＴＭＧ软件进行了瞬态热仿真分析，并进行了热平衡试验和热光学试验。分析与试验结果表

明，在模拟的高空低温低压环境下，２ｈ内透镜组温度水平为２０℃±１．５℃，轴向温差不大于３．１℃，径向温差不大

于１．９℃，ＣＣＤ组件温度范围为２０℃～２９．４℃，均满足热控指标要求；照相分辨率为５１．５ｌｐ／ｍｍ，满足设计指标

要求。分析与试验结果证实了设计方案的合理性与有效性。该研究方法和技术路线可为其他高空光学遥感器热

控设计提供一定的参考。
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１　引　　言

随着科学技术的高速发展，高空光学遥感器作

为一种有效的光电载荷，已在航空遥感、测绘和侦察

等领域得到了广泛应用。获得高分辨率、高质量图

像是高空光学遥感器的最终目的。而高空航摄时，

温度是影响遥感器成像质量的重要因素。从地面到

２０ｋｍ高空，温度的快速变化会引起传导、对流和辐

射等复杂的热交换，结果不仅会改变光学元件的尺

寸和光学性能，而且会引起玻璃材料折射率的变化，

造成光学系统离焦，并产生附加像差，严重影响光学

系统的成像质量［１］。因此，利用热控制技术稳定高

空光学遥感器的温度水平，消除温度梯度对成像质

量的影响是高空光学遥感器研制中的关键技术之

一。

高空光学遥感器热控制技术是一门综合多学科

的新技术，涉及传热学、材料学、光学、电子学、空气

动力学、计算数学、化学以及试验测量技术等学科。

进行热设计时，要统筹光机电热之间的相互关系，合

理选择光学材料、结构材料及热控材料，实现光机电

热一体化设计。一般地，热控系统主要由被动热控

和主动热控两部分组成［２］，如国外 ＫＳ１４６光学遥

感器的热控制技术。其中被动热控措施主要是在镜

筒和机身上包以隔热材料，在结构上采取绝热措施，

以减小向外热辐射，延长时间常数；主动热控系统则

是充分利用了光学遥感器密封环境的特点，将冷、热

气送往镜筒，形成空气循环，依靠对流换热方式控制

镜头温度恒定并消除温度梯度。

针对某透射式ＣＣＤ光学遥感器，分析了光学遥

感器的结构特点及航摄时的外界热环境，建立了合

理的热交换模型和热分析模型；根据热控指标要求，

进行了热控设计；采用ＩＤＥＡＳＴＭＧ软件进行了瞬

态热仿真分析，结合热平衡及热光学试验，验证了热

设计的合理性和正确性。

２　热环境分析及热交换模型

研究的光学遥感器采用透射式的复杂化佩茨瓦

尔型光学系统。遥感器结构主要由温控舱和光机结

构组件两部分组成，光机结构组件通过４个减振器

安装在温控舱内，而光机结构组件主要由镜头组件、

ＣＣＤ组件、快门组件、窗口组件、调焦组件、机身组

件等组成。整个光学遥感器通过温控舱两侧接口吊

装在载机上，属于非密封环境。

该光学遥感器工作在大气平流层内，其环境条件

相对稳定，大气中无上下对流，只有水平方向运动，且

水汽含量极小、能见度好、天气晴朗，非常适于高空飞

行；但飞行过程中会穿过环境多变的对流层。表１为

２０ｋｍ高度的大气物理特性。由表１可知，光学遥感

器航摄时处于低温、低压、低密度大气环境；但由于光

学遥感器的典型飞行马赫数较大，约０．７，空气的对流

换热、气动加热［３］和摩擦对光学遥感器温度分布的影

响要予以充分考虑。另外，光学遥感器内部电子设

备的发热对其温度分布也会产生较大影响。

表１ ２０ｋｍ高度大气物理特性
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　　该光学遥感器安装在载机的腹部，上部处于载

机内部，圆柱形下部作为载机蒙皮的一部分，直接裸

露在高空环境中。根据该光学遥感器的结构特点，

建立了光学遥感器在高空飞行时的热交换模型，如

图１ 热交换模型

Ｆｉｇ．１ Ｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｍｏｄｅｌ

图１所示。主要包括：温控舱与光机结构组件之间

的传导换热Φｉｎ１及辐射换热Φｉｎ２；光学遥感器与载机

的传导换热Φ１ 及与外界大气间的对流换热Φ２，高

０９２８００１２
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速飞行时产生的气动热Φ３，地面红外辐射Φ４，太阳

辐射经地面和云层的反射Φ５，大气辐射Φ６ 以及光

学遥感器的蒙皮向外辐射的热量Φ７。考虑到光学遥

感器周围环境不断变化的实际情况，可以建立光学

遥感器外蒙皮的动态热平衡方程：

Φｉｎ１＋Φｉｎ２＋Φ３＋Φ４＋Φ５＋Φ６－Φ１－

Φ２－Φ７ ＝ρ犆
犜

狋
， （１）

式中ρ（ｋｇ·ｍ
－３）为蒙皮材料的密度；犆（Ｊ·ｋｇ

－１·

Ｋ－１）为蒙皮材料的比热容。在热仿真分析过程中，

需要进行瞬态计算。

２．１　传导换热模型

由图１可知，光学遥感器外蒙皮的传导换热主

要包括内部与光机结构组件的传导换热以及外部与

载机之间的传导换热。传导换热计算公式为

Φ＝
Δ犜
犚
， （２）

式中犚为热阻，包括传导热阻犚１和接触热阻犚２；Δ犜

为两者间的温差［４－５］。其中传导热阻用于表示部件

自身热传导时热传递过程的阻力大小，计算公式为

犚１ ＝
δ
λ犃
， （３）

式中λ（Ｗ·ｍ
－１·Ｋ－１）为热导率，犃（ｍ２）为接触面面

积，δ（ｍ）为接触面厚度。材料选定后，其热导率为

定值，δ越小，犃越大，热阻越小；δ越大，犃 越小，热

阻越大。

接触热阻是指由于两固体结合面的微观不平

整，造成两表面不能真正完全接触，而是存在充满空

气的空隙层，由此所产生的附加热阻。其数值大小

与固体材料属性、接触表面粗糙度、接触压力及介质

类型等因素有关。其计算公式为

犚２ ＝
１

犓犃
， （４）

式中犓（Ｗ·ｍ－２·Ｋ－１）为接触热阻系数，可以参考文

献［６］进行计算求解。

在进行光学遥感器瞬态计算时，可以通过在仿

真软件中赋予一定的热阻来实现其热传导。通过计

算可知，光学遥感器内部热阻为８０．８Ｋ／Ｗ，与载机

的热阻为２．１５Ｋ／Ｗ。

２．２　气动热模型

气动热是指高速飞行器在空中飞行时所产生的

大量摩擦热，飞行马赫数越大，气动热现象越严重，

对光学遥感器内部温度分布的影响也会越严重。分

析该光学遥感器的飞行马赫数时，采用数值方法预

测气动热，可以给出光学遥感器表面详细的热流密

度分布，以便于仿真分析光学遥感器的温度分布。

首先判断飞行马赫数值，其计算公式为

犕犪＝
狏
犮
， （５）

式中，犮为飞行高度上大气中的声速，对于理想气

体，其计算公式为

犮＝ γ槡犚犜， （６）

式中γ为比热比，对空气来说γ＝犮ｐ／犮ｖ＝１．４，其中犮ｐ

为定压比热容，犮ｖ为定容比热容；犚为通用气体常数，

犚＝２８７Ｊ·ｋｇ－
１·Ｋ－１；犜为飞行高度上的热力学温

度。典型高度２０ｋｍ飞行时，通过计算可知，其飞行

马赫数为０．６６，属于亚声速飞行，不能忽略气动热的

影响。采用Ａｎｄｅｒｓｏｎ
［７］给出的近似算式求其表面的

热流密度狇ｗ，

狇ｗ ＝ρ∞
犖·狌∞

犕·犆′， （７）

式中，ρ∞ 为自由流密度；狌∞ 为自由流速度；层流处

犕 ＝３．２，犖 ＝ ０．５，犆′ ＝ ２．５３×１０－
５（ｃｏｓ）

１／２

（ｓｉｎ）－
１／２犡１

／２（１－犺ｗ／犺０），其中犺ｗ 和犺０ 分别为壁

焓和总焓，犡为物面距离；紊流处犕＝３．３７，犖＝０．８，

犆′＝３．８９×１０
－４（ｃｏｓ）

１．７８（ｓｉｎ）
１．６犡－１

／５
Ｔ （犜ｗ／５５６）

－１／４

（１－犺ｗ／犺０），（°）为相对于自由流的当地角度，犡Ｔ（ｍ）

为紊流边界层中沿物面距离。假设空气的比定压热容

不变，则有犺ｗ／犺０ ＝ 犜ｗ／犜０，而驻点温度 犜０ ＝

犜δ １＋
γ－１
２
犕犪（ ）２ ； 绝 热 壁 温 犜ｗ ＝

犜δ １＋狉
γ－１
２
犕犪（ ）２ ，其中狉为复温系数，表示当地

自由流中的动能在物面上的回收值；对于层流狉＝

槡犘狉，犘狉为普朗特数，紊流狉＝
３

槡犘狉。对于自由流的

当地角度取１０°，对空气，取犘狉＝０．７２，则层流区

域的热流密度狇ｗｃ＝６４．１Ｗ／ｍ
２，紊流区域的热流

密度狇ｗｔ＝３．５Ｗ／ｍ
２。

２．３　对流换热模型

光学遥感器的圆柱形底部与大气直接接触，在

飞行时与外界大气之间有对流换热，其模型可简化

为流体纵掠平壁模型［８－１０］。

根据边界层理论，层流处及紊流处的对流换热

系数可分别由努塞尔准则确定，层流状态

犖狌＝
犺Ｌ狓狓

λ
＝０．３３２犚犲

１／２犘狉１
／３，　犚犲＜５×１０

５，

０．６＜犘狉＜５０

紊流状态

犖狌＝
犺ｔ狓狓

λ
＝０．０２９６犚犲

４／５犘狉１
／３，　犚犲＞５×１０

５，

０．６＜犘狉＜５０， （８）
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式中犺Ｌ狓、犺ｔ狓 （Ｗ·ｍ
－２·Ｋ－１）为对流换热系数；λ（Ｗ·

ｍ－１·Ｋ－１）为大气导热系数。犚犲为雷诺数，

犚犲＝ρ
狏犾

μ
， （９）

式中狏（ｍ／ｓ）为光学遥感器相对于空气的飞行速度，

犕（ｍ）为对流长度。

实际飞行时，大气纵掠平壁时的湍流边界层往

往发生在平壁后部，前部仍为层流边界层，称为混合

边界层。此时整个平壁表面的平均对流换热系数计

算公式为

犺＝
１

犾∫

狓
ｃ

０

犺Ｌ狓ｄ狓＋∫
犾

狓
ｃ

犺ｔ狓ｄ［ ］狓 ＝

０．０３７
λ
犾
（犚犲０．８－２３５００）犘狉

１／３． （１０）

　　根据光学遥感器的典型飞行高度（２０ｋｍ）和典型

飞行马赫数（０．６６），可以计算出此时雷诺数犚犲＝

１．３８×１０６＞５．０×１０
５，因此光学遥感器外蒙皮处属于

层流和紊流的混合边界层状态。对空气取犘狉＝０．７２，

则平均对流换热系数为３７．６Ｗ·ｍ－２·Ｋ－１）。

２．４　辐射换热模型

由于该光学遥感器位于载机的腹部，可以不考

虑太阳的直接辐射以及载机对光学遥感器的辐射，

则光学遥感器接受的辐射有地面红外辐射、地面和

云层反射的太阳辐射及大气辐射［１１］。

地面红外辐射是指地面将吸收到的太阳辐射再

以长波辐射的方式辐射到空间的过程。如果取地

球 大 气平均反射率 犡０，太阳平均常数 珚犛０ ＝

１３５３Ｗ／ｍ２，则地球表面的平均红外辐射密度为

狇ｅ＝ε珚犛０ ＝０．３５×１３５３＝４７３．６Ｗ／ｍ
２。

太阳辐射进入大气后，一部分会被吸收，另一部

分会被地表和云层反射。在实际计算中常将地球表

面作为黑体表面来近似处理，因此推导出被地表和

云层反射的太阳辐射等于收到的太阳短波平均辐照

度狇ｒ＝
珚犛０（１－ε）

４
＝２２０Ｗ／ｍ２。

大气辐射是指大气在吸收地面长波辐射的同

时，又以辐射的方式向外辐射的过程。主要是大气

吸收、发射和散射的结果，通常比较稳定，对于高空

１０～２０ｋｍ的大气层，其辐射值狇ａ＝２５Ｗ／ｍ
２。因

此，光学遥感器所接受的辐射热流密度近似为狇ｆ＝

狇ｅ＋狇ｒ＋狇ａ＝７１８．６Ｗ／ｍ
２。则光学遥感器外蒙皮微

元ｄ犃与外部环境的辐射换热量ｄ犙为

ｄ犙＝ｄ犃［α·犉ｉｇ·狇ｆ－εｗσ（犜ｗ
４
－犜!

４）］，（１１）

式中犉ｉｇ为表面微元对地球的辐射角系数，α为蒙皮

表面的吸收率，εｗ 为蒙皮表面发射率，σ为斯捷潘

玻尔兹曼常数，犜ｗ 为蒙皮表面温度，犜!

为飞行环境

温度。

３　热设计与热仿真分析

３．１　热设计

热设计的基本思想是力求简单、有效、可靠，尽量

采用成熟的热控制技术和实施工艺，并坚决避免热控

措施遮挡光路或引起关键组件的振动，以免影响成像

质量。对于透射式的光学遥感器来说，透镜组件是决

定成像质量的关键因素，而其温度敏感性较高，因此，

热控设计要着重满足透镜组件的温度要求：

１）透镜组件温度水平为２０℃±２．５℃；

２）透镜组件的轴向温差不超过５℃；

３）透镜组件的径向温差不超过５℃；

４）ＣＣＤ组件工作温度范围为１８℃～３０℃。

根据热设计的基本思想，鉴于“被动热控为主、

主动热控为辅”的原则，对该光学遥感器的热控设计

采用了较为成熟的热控措施，利用热控涂层、隔热

层、导热填料、相变材料以及薄膜电加热器等，以保

证热控系统的高可靠性，具体方案如下。

１）被动热控：为减小温度变化引起的热应力，

需对光学遥感器进行光机结构材料匹配设计，尤其

是对于透镜组件，选取支撑光学元件结构件的线膨

胀系数与光学元件的线膨胀系数相一致的材料是十

分必要的。另外，支撑结构除安装面外都要进行发

黑处理，以增大表面发射率和吸收率，增强其辐射换

热能力，减小透镜组件的温度梯度。对热流密度和

发热量较大的ＣＣＤ组件来说，由于传统的对流散热

及热管导热方式在该光学遥感器中不易实现，而是

采用了石蜡类材料的相变热控方案［１２］，其中材料的

相变温度为２８℃～３１℃，从而达到控制ＣＣＤ组件

温度的目的。此外，为降低外界环境对光机结构组

件的影响，在整个温控舱内侧设置了耐低温低压环

境的隔热层。

２）主动热控：如果仅采用被动热控措施，透镜组

件的温度环境无法满足指标要求。因此，还需要通过

采取主动热控来控制温度水平和温度梯度。主要措

施包括在安装光学元件的镜筒等零件上设置加热膜，

采用分区加热控制方式，主动加热补偿来保证透镜组

的轴向温差和径向温差。每个加热区都由加热膜、控

制单元及温度传感器组成，其中加热膜和温度传感器

都采用了双回路冷备份的方式以提高可靠性。

３．２　热仿真分析
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热仿真分析在整个热控设计中是一项分量较重

的工作，其目的是依据光学遥感器内外热边界条件

及热控措施来确定遥感器内光学系统的温度变化情

况，以检验是否能预示在给定条件下遥感器的实际

温度，并验证热设计是否已将光学系统的温度控制

在所要求的温度范围之内。

首先按照能量等效原则，对光学遥感器的热模

型进行简化处理，建立的热分析模型总共有８７１９个

单元、９８６７个节点、１１５个热耦合，如图２所示。其

次根据光学遥感器的使用要求，设置分析工况：相机

初始温度为２０℃时，飞行高度为２０ｋｍ，飞行马赫

数为０．６６。其热边界条件按第２节的分析结果进

行输入，并设置热分析中的计算步长为１０ｓ。最后

利用热分析软件ＩＤＥＡＳＴＭＧ进行了瞬时热仿真

计算［３］。

图２ 光学遥感器的热分析模型

Ｆｉｇ．２ Ｔｈｅｒｍａｌａｎａｌｙｓｉｓｍｏｄｅｌｏｆｏｐｔｉｃａｌｓｅｎｓｏｒ

图３为透镜组件的控温点温度随时间的变化曲

线。由图可知，透镜组件控温点温度过冲值在

１．５℃之内。

图４为狋＝２ｈ时的透镜温度云图。此时透镜

温度在１７．３℃～２１．９℃之间，轴向温度梯度为

３．１℃，径向温度梯度为１．９℃。

从以上分析结果可知，相机初始温度为２０℃

时，设计的热控方案可以在２ｈ内可以很好地保证

光学遥感器光学系统的温度水平及温度均匀性，满

足热控指标要求。

４　热平衡和热光学试验

高空光学遥感器的热试验不以温度作为验证热

设计的唯一条件，而是将热设计、遥感器结构和光学

设计结合在一起，在考察遥感器光学系统的温度是

否满足指标要求的同时，对遥感器的光学性能进行

检测。与空间光学遥感器的热试验［１３－１４］相比，其最

大的区别在于外界环境的不同。空间光学遥感器的

图３ 透镜组件温度随模拟时间的变化关系

Ｆｉｇ．３ Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆ

ｌｅｎｓｃｏｍｐｏｎｅｎｔａｎｄｔｉｍｅｉｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

图４ 主动热控情况下在狋＝２ｈ时的

透镜温度分布

Ｆｉｇ．４ Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｌｅｎｓａｔ狋＝２ｈｗｉｔｈ

ａｃｔｉｖｅｔｈｅｒｍａｌｃｏｎｔｒｏｌ

外界环境是真空、微重力及冷黑背景；而高空光学遥

感器则是低温低压环境，而且还要考虑对流换热及

气动热的影响。因此，高空光学遥感器的热试验相

对较复杂，难度较大，各项热试验的规律及方法均需

在试验过程中不断摸索进行。鉴于现有实验室的条

件约束，无法实现风洞［１５］（对流换热）等外边界条件

的模拟，但可以利用低温低压环境验证主动热控的

效果，检验光学遥感器的热光学特性。

光学遥感器的热试验装置如图５所示，主要由

目标距离发生器、鉴别率板、折转反射镜、环境设备、

检测设备及隔振平台等组成。

图６为透镜组件温度随时间的变化曲线。由

图６可知，透镜组件控温点温度过冲值在１℃之内。

热分析中计算步长为１０ｓ，试验中控制周期为１ｓ，

因此试验结果优于分析结果，且满足热控指标要求。

图７为ＣＣＤ组件温度随时间的变化曲线。由

图７可知，在ＣＣＤ组件连续工作的２ｈ内，ＣＣＤ组

件温度上升缓慢，ＣＣＤ组件最高温度为２９．４℃，满
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图５ 热试验装置示意图

Ｆｉｇ．５ Ａｐｐａｒａｔｕｓｏｆｔｈｅｒｍａｌｔｅｓｔｓ

图６ 透镜组件温度随测试时间的变化关系

Ｆｉｇ．６ Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆ

ｌｅｎｓｃｏｍｐｏｎｅｎｔａｎｄｔｉｍｅｉｎｔｅｓｔｓ

图７ ＣＣＤ组件温度随测试时间的变化关系

Ｆｉｇ．７ Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆ

ＣＣＤｃｏｍｐｏｎｅｎｔａｎｄｔｉｍｅｉｎｔｅｓｔｓ

足热控指标要求。

图８为未实施主动热控时，在进行热试验２ｈ

时，光学遥感器对鉴别率板的成像结果。此时透镜温

度水平在１１℃～１８℃之间。由成像结果可知，光学

遥感器照相分辨率为４１．０ｌｐ／ｍｍ，分辨率下降较为

严重。而图９为实施主动热控后，光学遥感器对鉴

别率板的成像结果，其照相分辨率为５１．５ｌｐ／ｍｍ，

成像质量良好，满足设计指标要求。对比成像结果

可知，透镜组件温度水平及温度梯度对于该光学系

统成像质量的影响很大，灵敏度较高；同时验证了热

图８ 未实施主动热控时遥感器在狋＝２ｈ时的

照相分辨率

Ｆｉｇ．８ Ｐｈｏｔｏｇｒａｐｈｉｃｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｏｆｏｐｔｉｃａｌｓｅｎｓｏｒ

ｗｉｔｈｏｕｔａｃｔｉｖｅｔｈｅｒｍａｌｃｏｎｔｒｏｌａｔ狋＝２ｈ

图９ 主动热控时光学遥感器对鉴别率板的成像结果

Ｆｉｇ．９ Ｐｈｏｔｏｇｒａｐｈｉｃｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｏｆｏｐｔｉｃａｌｓｅｎｓｏｒ

ｗｉｔｈａｃｔｉｖｅｔｈｅｒｍａｌｃｏｎｔｒｏｌ

控方案的正确性和有效性。

５　结　　论

高空复杂的环境条件是影响航空光学遥感器光

学系统性能和可靠性的重要因素。依据高空透射式

光学遥感器的结构特点，重点分析计算了包括传导

换热、对流换热、气动热及辐射换热在内的热边界条

件，建立了热交换模型；根据被动热控为主、主动热

控为辅的设计原则，完成了利用热控涂层、隔热层、

相变材料以及薄膜电加热器的热控方案设计。经过

热分析计算和热平衡及热光学试验，验证了热控设

计的有效性和正确性，同时也验证了热交换模型及

相关计算参数的可行性。设计方法和结论可为其他

航空光学遥感器的热控设计提供一定的参考。
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