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摘 要：天基空间望远镜探测器必须采用主动制冷方式以满足其噪声抑制需求 .为此，采用热电制冷为

核心技术，开展了探测器热电制冷器封装设计、热电制冷器热排散系统设计、热电制冷控制系统设计，

并从抑制寄生漏热、降低热电制冷器热排散路径热阻两方面进行了优化，以减小热电制冷器输入功率

及辐射散热面积 .根据帕尔帖效应、焦耳效应、傅里叶效应，获得了净制冷量、热端散热热阻、热端边界

温度等环境特性参数与热电制冷器输入电流、电压、功率等工作特性参数间的关系，并分析了制冷热负

荷、热端散热热阻与热电制冷器输入功率间的敏感度 .研制了望远镜鉴定产品，并开展了真空热平衡试

验 .试验结果表明系统设计合理有效，能够将探测器制冷至−75℃温度水平，稳定度可达到±0.2℃.基于

环境条件及热电制冷器工作参数等试验数据，对比并修正了热分析模型 .研究结果可为类似空间望远

镜热电制冷系统的研制提供参考和借鉴 .
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Abstract：Active cooling must be utilized to meet the need for the space-based telescope which need very
low detector noise level . The precise thermal control measures based on thermo-electric cooling technique
are utilized and especially the package system and heat rejection system of thermo-electric coolers and its
cotroller system are designed respectively. The parasitic heat load to the detector and the heat path
resistances are optimized to reduce the input power and the radiator size. Based on the Peltier effect and
Joule effect and Frourie effect，the relations between the enviroments parameters and working parameters
are analyzed. The enviroments parameters include the heat pumped requirements，the thermal resistance
between the hot side and the sink and the hot side sink temperature，while the working parameters include
the current，voltage and input power of coolers. The sensitivity between the heat loads，thermal resistance
and the input power are especially researched. The qualification model of the telescope is developed and the
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thermal vaccum and balance test are accomplished. The test results show that the system design are
appropriate and effective， the detector temperature is controlled at −75±0.2℃ . Based on the test
environments conditions and the cooler's working parameters，the thermal analysis model are discussed and
corrected.These lessons can provide some reference for the development of thermo-electric cooling system
of the similar space based telescope.
Key words：Space based telescope；Thermo electric cooler；Thermal design；Thermal vacuum and
balance test
OCIS Codes：220.4830；350.6090；280.0280；030.4280；040.6808

0 引言

针对空间暗弱目标的天文观测，天基平台空间观测可以避免地基或者空基观测条件下大气带来的不利

影响，多年来国内外开展了多个空间天文望远镜项目研制 .由于观测目标信号极其微弱，为了满足观测需

求，要求系统具备极高的灵敏度和极低的噪声 .对于望远镜最为关键的焦面探测器而言，必须抑制其暗电流

噪声，最有效的手段就是通过制冷将其温度控制在较低的水平 .天基平台制冷方式有热电制冷器（Thermo
Electric Cooler，TEC）、机械制冷、工质消耗式制冷、辐射制冷等多种方式，需要综合考虑制冷指标、可靠性、

寿命、振动特性、系统兼容性、轨道环境及仪器特性等确定最佳的制冷方案［1］.TEC由于无运动部件、无振动、

尺寸小、重量轻、寿命长、可靠性高，可实现制冷和加热双向精密闭环温度控制等特点，还可以作为热电发生

器或热能传感器，因而在军工、航空航天、科学仪器、生物医药等领域得到了广泛应用，尤其在天基领域如星

敏感器、激光器、探测器制冷等场合得到了大量应用［2-3］.但 TEC生产厂商众多，材料特性与生产工艺不一、

热电特性复杂，如果不从系统上详细分析和研究，实际制冷性能往往不满足预期 .近年来国内较多注重对热

电制冷温度控制系统开展研究，如徐娟娟等［4］研究了一种基于比例积分微分（Proportion Integration
Differentiation，PID）控制与遗传算法相结合的高精度控制系统；黄岳巍［5］等研究了一种大功率激光二极管

恒温控制系统 .国际上，较多地针对热电制冷器分析仿真方法进行研究，PEABODY H［6］等编制了一套热电

制冷分析软件，DU J［7］等提出了一种简化的点源热电制冷特性分析与仿真计算方法 .但是对于天基空间制

冷系统，由于卫星轨道热环境和仪器自身热特性复杂，国内外还缺乏以系统工程的方法开展天基平台探测

器制冷全系统分析仿真、优化设计与试验验证 .因此，本文从系统工程角度出发，从设计阶段开展详细分析，

研究制冷负荷和热阻等封装及环境参数对 TEC工作特性的影响规律和敏感程度，以针对性地进行优化设

计，并在研制和生产过程中作为关键项目予以控制 .同时，通过进行充分的地面试验验证，对各种参数进行

全面跟踪及维护，以验证并确保系统最终性能 .

1 望远镜简介及探测器热控指标

卫星轨道高度为 600 km，轨道倾角为 29℃，采用空间惯性定向方式 .望远镜安装在卫星舱内，遮光罩伸

图 1 探测器表面示意图

Fig.1 Telescope detector surface schematic
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出舱外 .望远镜口径为 Φ450 mm，焦距为 3 600 mm，成像波段为 450~950 nm.焦面探测器选用 E2V公司

CCD42-80器件，像元尺寸为 13.5 µm×13.5 µm，像元数为 2 048×4 100（成像区像元数为 2 048×2 048，存

储区像元数为 2 048×2 052），探测器尺寸为 28.4 mm×58.1 mm，探测器表面如图 1所示 .根据科学任务需

求，望远镜探测能力需达到+22.5 Mv（信噪比>5），根据暗电流抑制要求，提出探测器热控指标为−75±2℃.

2 望远镜及轨道热环境特性分析

为了实现探测器热控指标，需要详细分析望远镜自身及卫星轨道热环境特性 .对于低轨天基平台而言，

卫星轨道空间外热流包括太阳直射、地球红外辐射、地球反照太阳辐射，受卫星姿态和指向的约束，太阳辐

射可以通过合理选择散热面朝向进行规避，但地球红外和地球反照外热流难以抑制，必须详细分析这些轨

道外热流的构成及其特性［8］.望远镜在轨工作模式为长期工作，工作期间需要将其探测器温度一直维持在

−75±2℃，由于望远镜主体工作温度为+15~+20℃，卫星舱内工作温度为−10~+45℃，必须采用独立的

制冷及散热系统将探测器进行制冷，并将制冷系统废热传至卫星外部辐射散热面，最终排散至宇宙冷黑空

间 .若采用被动制冷方案，极限制冷温度可由辐射散热面极限温度进行估算，辐射散热面极限温度主要受轨

道外热流的约束［9-10］.
根据能量守恒定律，对于辐射散热面，若仅考虑轨道外热流，有

α s ·q solar ·A r + α s ·q albedo ·A r + εh ·q ir ·A r = εh ·σ·A r ·T 4
r （1）

式中，α s为辐射散热面太阳吸收率，取值 0.12（按典型无机白漆特性）；q solar为辐射散热面到达的太阳辐射外

热流密度；A r为辐射散热面面积；q albedo为辐射散热面到达的地球反照太阳辐射外热流密度；q ir为辐射散热面

到达的地球红外辐射外热流密度；εh为辐射散热面红外发射率，取值 0.92（按典型无机白漆特性）；σ= 5.67×
10-8 W·m-2·K-4为斯蒂芬-波尔兹曼常数；T r为辐射散热板温度 .

采用（Net Energy Verification And Determination Analyzer，NEVADA）软件进行轨道外热流计算，结果

如图 2和表 1所示 .从中可以看出，对于地球低轨卫星而言，在合理规划辐射散热面朝向后，太阳照射外热流

可以完全规避，但仍然会受到较大地球红外热流和一定程度地球反照外热流的影响，且在整个轨道周期内

外热流波动较为剧烈［11］. 为了保证整个寿命和任务周期的性能，以寿命末期极端最大外热流工况进行分

析［12］.在最大外热流工况下，辐射散热面周期平均吸收总外热流为 101.7 W/m2，根据式（1）进行计算，可以得

图 2 极端工况辐射器空间环境热流

Fig.2 Space environmental heat flux on radiator in extreme cases

表 1 极端高温和低温工况辐射器吸收的空间环境外热流

Table 1 Space environmental heat flux absorbed by the radiator in the hottest and coldest case

Case
Hottest case
Coldest case

q solar min

0
0

q solar max

0
0

qalbedo min

0
0

qalbedomax

37.4
16.8

q irmin

0
50.5

q irmax

236.0
73.7

q total min

0
50.5

q total max

273.4
90.5

qaverage

101.7
67.1
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到辐射面极限温度约−62.9℃.若采用被动制冷方式，探测器温度必然高于−62.9℃，不能满足−75℃指标需

求，同时由于外热流呈现出剧烈波动的特点，必须采用主动精密制冷方案 .鉴于TEC的诸多优点，采用TEC
热电制冷为核心技术，结合望远镜及卫星轨道特点，开展了探测器组件精密热设计 .

3 探测器组件精密热设计

探测器组件热控系统如图 3所示，可分为探测器热电制冷器封装系统、TEC热排散系统、TEC控制系统

三部分 .探测器位于望远镜焦面，安装在卫星舱内，辐射散热面安装于卫星舱外，通过 TEC热排散系统实现

TEC组件热排散，TEC驱动控制及冷热端温度采集由TEC电源及控制器实现 .

3.1 探测器热电制冷器组件封装设计

为了尽量减小封装箱体导热漏热，探测器仅靠 TEC进行支撑，探测器信号、电源、温度传感器等通过柔

性电缆与封装箱体连接 .除此之外，探测器热电制冷器组件与封装箱体无其他接触环节 .为了实现较大的制

冷温差，采用两个单级热电制冷器堆叠的方案 .上级 TEC冷端与探测器背部直接接触，上级 TEC热端与下

级 TEC冷端直接接触，下级 TEC热端固定在热导率较高、热膨胀系数与 TEC陶瓷板相匹配的钼合金底板

上，以支撑整个组件 .上下级TEC分别采用 LAIRD公司的型号分别为 CP14-71-10L，CP14-71-06L的两款

TEC.其主要机械特性参数如图 4所示，探测器与TEC封装三维模型如图 5所示 .

图 3 探测器组件热控系统示意图

Fig.3 Schematic of thermal control system for the detector assembly

图 4 上下级TEC机械特性

Fig.4 Mechanical parameters of the top TEC and bottom TEC
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3.2 TEC热排散系统设计

为了保证 TEC制冷性能，需要将其热端发热进行有效排散 .对于天基空间望远镜而言，其最终热沉为

宇宙冷黑空间 .为此，需要设计自 TEC热端至宇宙冷黑空间的高效热排散系统 .TEC热端发热首先通过钼

合金基板扩散至焦面箱基板，焦面箱基板外侧采用热管收集热量，并将其传递至卫星舱外辐射散热板，最终

通过热辐射方式排散至宇宙冷黑空间 .TEC热排散路径如图 6所示 .

热排散系统传热各界面间填涂导热填料，以减小接触热阻 .热管为铝氨槽道热管，外径为Φ15 mm.为了

增强辐射散热板散热能力，散热板正面喷涂低吸收发射比（αs/εh=0.12/0.92）的无机白漆 .为减小外部环境

漏热，将散热系统各元件与外部环境采取热隔离措施 .CCD箱体、热管外表面及散热板背部均包覆 15单元

MLI.为了减小望远镜主体通过探测器箱体对热排散系统的漏热，探测器箱体采用低热导率的钛合金 .为了

减小卫星舱体对散热板的漏热，对散热板与卫星舱板间进行隔热安装 .
3.3 TEC控制系统设计

TEC控制硬件基于 80C32E单片机实现控制，通过温度采集模块采集封装在探测器表面的 PT1000铂
电阻温度，结合 PID控制算法，通过 TEC驱动模块实现 TEC电流控制，最终实现探测器温度的闭环控制［13］.
TEC控制系统硬件部分包括：CPU二次电源模块，CPU控制模块，TEC二次电源模块，温度采集及 TEC驱

动模块，TEC驱动控制系统原理如图 7所示 .
TEC控制算法通常分为开环控制算法与闭环控制算法两种［10］.开环控制算法直接设定 TEC工作于恒

定电流 .闭环控制算法根据冷端实时温度，与设定目标温度进行比对，按照 PID算法将给定值与输出值构成

偏差，将偏差的比例、积分、微分通过线性组合构成控制量，对被控对象进行控制确定 TEC实时工作电流 .
由于探测器时间常数较小，控制周期设定为 1 s，并可根据情况修改 .

图 5 探测器与TEC封装三维模型

Fig.5 Package 3D model of detector and TECs

图 6 TEC热排散路径及三维模型

Fig.6 Heat rejection path and 3D model
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3.4 寄生传热抑制

为了保证系统制冷性能，除了提高TEC热电制冷器性能、强化TEC热端热排散系统性能、设计TEC控

制系统以外，还必须做好由于结构、电子学等部件对系统的各种寄生传热抑制 .其中，最主要的就是减小由

温度相对较高的环境通过辐射及导热方式向温度较低的探测器的寄生漏热 .为此提出以下措施：将 CCD箱

体内表面进行镀金处理、TEC安装底板内表面进行抛光处理，以减小辐射项漏热；用于连接望远镜主体与

CCD箱体的结构件采用隔热设计，仅采用 4组钛合金螺钉及 2组销钉进行安装，CCD箱体采用低热导率的

钛合金材料，用于隔离较高温度水平（+15~+22℃）光机主体对探测器及 TEC热排散系统的热传导 .同时

将 CCD偏置、驱动等前端电子学电路布局至外部独立机箱，以减小对探测器的寄生漏热，并且在该箱体与

CCD箱体间采取隔热设计 .为了减小探测器电缆的漏热，采用低热阻柔性薄膜电缆实现 CCD电源及信号连

接，并采用低热导率聚酰亚胺垫块进行隔热安装 .

4 TEC热电制冷工作特性分析

4.1 TEC热电制冷原理

TEC热电模块可以作为热泵或直流发电装置，其工作原理如图 8所示 .如果一个直流电加载在热电器

件上，热电器件将成为热泵 .改变电流方向，会切换吸热和放热表面 .若给热电器件两端加载一定的温度梯

度，将会产生电流 .改变温度梯度方向，电流方向将会切换 .在热泵模式下，流经热电模块的电流一旦确定，

就能够确定热电模块冷端和热端的吸热量和放热量 .
TEC冷端净制冷量Q c（单位为W）为

Q c = 2N {αIT c -[( I 2 ρ ) / ( 2G ) ]- kΔTG} （2）
式中，N为热偶对数量；α为塞贝克系数，单位为 V/℃；I为 TEC电流，单位为 A；T c为 TEC冷端温度，单位

为℃；ρ为 TEC电阻率，单位为 Ω·cm；G为 TEC几何系数，即热偶截面积与高度之比，单位为 cm；k为热偶对

热导率，单位为W·cm-1 ·K-1；ΔT为TEC冷热端温差，单位为℃.
TEC电压V（单位为V）为

V= 2N ( Iρ/G+ αΔT ) （3）
TEC性能系数（Coefficient of Performance，COP）Ccop为

C cop = Q c ( IV ) （4）

图 7 TEC驱动控制原理

Fig.7 Scheme of TEC drive and control system
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4.2 TEC制冷负荷分析

根据辐射传热原理，辐射项热负荷为

Q r = εσA (T 4
0 - T 4

1 ) （5）
式中，ε为探测器各表面发射率，σ为斯蒂芬波尔兹曼常数，A为各区域面积，T 0、T 1分别为箱体温度和探测器

温度 .根据探测器厂家测试数据，成像区红外发射率为 0.45，存储区红外发射率为 0.05，其余区域红外发射率

为 1.0，探测器底座红外发射率为 0.825.箱体温度假定为 0℃，探测器温度为−75℃.根据式（5），可分别计算

出探测器各区域接受到的辐射项热负荷 .由于探测器与封装箱体间仅存在通过柔性电缆的导热漏热，为此

还需计算通过柔性电缆向探测器的导热热负荷，即

Q c = KB (T 0 - T1) /D （6）
式中，K为柔性电缆等效热导率，可以根据柔性电缆构成材料及热导率特性计算，B为柔性电缆传热截面面

积，D为柔性电缆长度 .计算出从箱体到探测器经电缆的导热寄生热负荷为 70 mW.
根据探测器测试数据，其主动热耗Q active约 140 mW.
因此，对探测器而言，为将其制冷至−75℃，总的热负荷为

∑Q= Q r + Q c + Q active （7）
经上述分析，总制冷量∑Q为 853 mW，考虑一定设计余量，确定制冷负荷指标为 1 000 mW.TEC制冷

负荷分析结果如表 2所示 .

4.3 上下级 TEC工作特性分析

确定了上级 TEC制冷负荷后，根据冷热端温度及式（2）~（4）可分析出 TEC工作电流、电压、输入功率

及热端发热等工作特性［14］.为保证系统工作性能，下级 TEC冷端应将上级 TEC热端发热全部予以抽吸，即

图 8 热电制冷器制冷及加热模式工作原理

Fig.8 TEC working principles of cooling mode and heating mode

表 2 TEC制冷量需求分析结果

Table 2 Heat pumped requirements analysis results of TEC

Radiation heat
load/mW

To image area
（εh=0.45）
To storage area
（εh=0.05）
To silicon area
（εh=1.0）
To SiC area
（εh=0.825）

80

9

28

525

Conduction heat
load/mW

70

Active heat
load/mW

140

Total heat loads
（no margin）

853

Total heat loads
（including margin）

1 000
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上级 TEC热端发热应作为下级 TEC冷端的制冷负荷，上级 TEC热端温度应作为下级 TEC的冷端温度，同

样可以分析出下级 TEC工作电流、工作电压、输入功率及热端发热等工作特性 .表 3为上下级 TEC热电特

性参数，表 4为上下级TEC工作特性分析结果 .

4.4 制冷负荷及热端热阻敏感度分析

TEC实际工作特性与制冷负荷、热端热阻特性有着密切关联，必须对其开展分析和研究 .以上级 TEC
为研究对象，分析在热端边界温度−52.5℃，制冷目标温度−75℃条件下，制冷负荷分别为 0 W、0.5 W、1 W、2 W，

热端热阻在 0.05~0.5 K/W范围内的TEC输入功率、TEC热端发热特性变化，如图 9所示 .

从图 9可以看出：同样条件下，制冷负荷越大，热阻越大，TEC所需的输入功率越大，相应热端发热也越

大；净制冷量即使为 0，为保证探测器稳定在制冷目标温度，TEC也需要一定的输入功率，以满足冷热端温度

控制及各类效应间的能量平衡需求；随着净制冷量的提高和热阻的加大，TEC输入功率的增加有放大的

趋势 .
上述分析表明TEC实际工作特性与制冷负荷和热端热阻有着密切关联，制冷负荷越低，热端热阻越低，

TEC功率及热端发热越小 .为了减小功率消耗，应综合采用减小TEC冷端制冷负荷、减小TEC热端热阻的

表 3 上下级 TEC热电特性参数

Table 3 Thermo-electric parameters of the top and bottom TEC

Part No.

CP14，71，10，L1，W4.5
CP14，71，06，L1，W4.5

N

71
71

α/ (V·K-1)

1.934×10-4

1.934×10-4

ρ/ (Ω·cm)

9.2×10-4

9.2×10-4

k/ (W·cm-1·K-1)

1.61×10-2

1.61×10-2

G/cm

0.077
0.118

QMAX/W

18.7
28.7

IMAX/A

3.9
6.0

VMAX /V

8.6
8.6

ΔTMAX/°C

68
67

表 4 上下级 TEC工作特性分析

Table 4 Performance analysis of the top and bottom TEC

Parameters
Part No.

Heat loads of TEC
Cold side temperature of TEC
Hot side sink temperature of TEC
Hot side thermal resistance of TEC

Input voltage of TEC
Input current of TEC
Input power of TEC

Hot side heat dissipation of TEC

Top TEC
CP14-71-10L

1 W
-75℃
-52.5℃
0.05 K/W
2.39 V
1.64 A
3.92 W
4.92 W

Bottom TEC
CP14-71-06L
4.92 W
-52.5℃
-30℃
0.05 K/W
3.06 V
2.87 A
8.77 W
13.69 W

图 9 制冷热负荷和热阻对输入功率的敏感度分析

Fig.9 Sensitivity analysis of the cooling heat loads and thermal resistance on the input power
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措施 .但无论制冷负荷还是热端热阻，实际中无法直接准确测量，只能依靠设计和分析手段予以控制，实际

系统工作性能也只能依靠实验进行验证并修正制冷负荷及热端热阻 .为此，需要开展系统热平衡试验予以

修正各种工程参数并验证系统性能 .

5 系统热平衡试验及结果

5.1 系统热平衡试验方案设计

系统热平衡试验示意如图 10所示，试验在 KM3真空罐内进行，真空度优于 1.3×10-3 Pa，热沉温度低于

100 K，满足宇宙真空冷黑背景模拟要求 .通过模拟小舱模拟卫星边界温度、通过直流程控电源模拟辐射散

热面轨道外热流［15］.通过主体控温仪控制望远镜主体在+15℃至+22℃，通过 TEC控温仪控制 TEC工作 .
探测器、望远镜鉴定产品如图 11~12所示 .

5.2 热平衡试验结果

基于极端高温工况达到热平衡状态下四个轨道周期内的试验数据，探测器温度、TEC热端温度、CCD
箱体温度分别如图 13~15所示 .TEC电流、TEC电压、TEC输入功率试验结果如图 16~18所示 .

图 10 系统热平衡试验

Fig.10 System thermal balance test

图 11 CCD探测器组件鉴定产品

Fig.11 Qualification model of CCD assembly
图 12 望远镜鉴定产品

Fig.12 Qualification model of the telescope
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5.3 试验结果讨论

从试验结果可以看出，系统设计能够实现 CCD制冷至−75℃温度水平，稳定度可以达到±0.2℃，满足指

标要求 .对比分析实验的环境特性参数及工作特性参数，结果见表 5与表 6.
从试验结果可以看出：

1）探测器箱体温度及热端散热边界温度水平有差异，需要修正制冷负荷 .分析时，CCD箱体温度按照

0℃考虑，热端散热边界温度为-30℃.但实际试验中受望远镜内外环境及TEC实际发热的综合影响，CCD箱

体平均温度约−15℃，TEC热端散热边界平均温度约−34℃，均优于分析值 .探测器箱体温度水平偏低将导

致箱体至 CCD的寄生漏热项及制冷负荷低于分析值 .根据辐射项与绝对温度的四次方成正比，导热项与温

图 13 探测器温度试验结果

Fig.13 Detector temperature test results
图 14 TEC热端温度试验结果

Fig.14 TEC hot side temperature test results

图 15 CCD箱体温度试验结果

Fig.15 CCD enclosure temperature test results
图 16 TEC电流试验结果

Fig.16 Current test results of TECs

图 17 TEC电压试验结果

Fig.17 Voltage test results of TECs
图 18 TEC输入功率试验结果

Fig.18 Input power test results of TECs
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差成线性关系，可修正 CCD制冷的寄生热负荷辐射项约为 410 mW，导热项热负荷约为 51 mW.因此，修正

后 CCD制冷至−75℃制冷热负荷为 0.7 W.
2）上下级 TEC实际制冷热负荷分别为 0.7 W、1.33 W，冷热端温差分别为 10℃、31℃.而修正前分析值

分别为 1 W、4.92 W，冷热端温差分别为 22.5℃.TEC总输入功率平均值约 11.53 W，TEC总发热约 12.23 W，

与分析值偏差约 10%.通过将热端热阻由 0.05 K/W修正为 0.065 K/W，TEC工作特性与实际试验结果相

符，进一步表明了热阻对实际工作性能的敏感性 .
3）实际试验时，下级 TEC在消耗了 10.9 W输入功率、性能系数为 0.12的情况下，实现了 31℃的温差，

为上级TEC制冷至目标温度创造了良好的条件 .上级TEC作为探测器温度闭环制冷的直接环节，仅消耗了

0.63 W输入功率就实现了 CCD的制冷需求，其性能系数达到了 1.11.
通过系统热平衡试验，验证了系统制冷性能，获取了 TEC实际环境特性和工作特性 .在此基础上，修正

了制冷负荷及热端热阻，进一步验证了系统设计的有效性和分析方法的正确性 .

6 结论

对于天基空间望远镜而言，为了保证探测器制冷深度及必要的工程余量，需要确保制冷热负荷、界面热

阻、边界温度具有足够的工程余量 .分析和试验表明需要从系统工程角度详细考虑探测器与 TEC封装特

性、望远镜内外热环境、热排散系统特性、TEC控制系统特性，这些因素对于系统制冷能力及资源消耗具有

较高的敏感性 .为此，必须开展从器件级至系统级的多学科一体化精密设计，以确保系统性能 .试验结果表

明，基于堆叠式双级TEC热电制冷及精密热控为核心技术的系统热设计是有效合理的，能够实现 CCD的制

冷温度指标需求，系统设计具有足够的工程余量，对于其他天基制冷系统也具有一定的借鉴意义 .
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