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摘 要： 星载激光通信终端二维转台伺服机构是一种高精度指向调节机构， 工作时对温度场稳定性
及均匀性有较高要求，空间热环境剧烈变化是诱导其温度波动的外因。 为达到在轨温度场精稳控制，
提出了一种 GEO 星载经纬仪式激光通信终端二维转台伺服机构温控方案，通过机电热一体化结构设
计选材、主动跟踪控温、散热及隔热设计等技术途径，实现了空间大尺寸的高精密二维转台伺服机构
温度场稳定性与均匀性的精稳控制，并经过热试验与热分析综合验证，结果表明：工作轨道全寿命期
间，伺服机构核心部件温度稳定控制在 22.3～34.6℃范围内，温度场均匀性可控制在 4℃以内。
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Thermal control study of the 2D gimbal servo mechanism of GEO
satellite-borne laser communication terminal
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Abstract: The 2D gimbal servo mechanism of the satellite-borne laser communication terminal, which is
a pointing鄄regulating mechanism with high precision, has a strict requirement of temperature level and
uniformity at the working time. The acute change of the orbital heat flux is the external factor that
induces the temperature volatility. The thermal control scheme of the 2D gimbal servo mechanism of the
GEO satellite鄄borne gimbal鄄type laser communication terminal was proposed. In the scheme, the structure
design and material selection based on the structural/electrical/thermal concurrent design, active tracking
temperature control, thermal dissipation and insulation design were all used to realize the precise control
of the stability and uniformity of the temperature field of the space 2D gimbal servo mechanism with
large scale and high precision. Meanwhile, the scheme was verified by both the thermal simulation and
experiment test. The results show that the temperature range of the servo mechanism′s core component is
from 22.3 ℃ to 34.6 ℃ and its temperature difference is less than 4 ℃ in the whole lifetime on the
working orbit.
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0 引 言

空间激光通信是利用激光进行卫星间或卫星与

地面间的瞄准、捕获、跟踪及通信的科学，具有通信

容量大、设备体积小、质量轻、功耗低、抗干扰能力强

和保密性强等优点 [1-3]。 激光通信终端是实现激光通

信的重要装置，是复杂的光、机、电、热多学科综合设

计组件， 其中二维转台伺服机构是激光通信终端进

行瞄准、捕获和跟踪的执行机构 [3]，具有复杂光机电

一体结构的高精度(<5″)指向调节机构。 激光通信终

端较常用经纬仪式和潜望式两种结构形式， 无论哪

种结构形式， 二维转台伺服机构都是暴露安装在卫

星舱外，直接受空间环境影响产生冷热交变，致使温

度场出现大梯度变化，导致机构发生严重热变形，致

反射镜法线方向改变，从而产生指向偏差，成为影响

光通信质量的外在致命性客观因素。 由于卫星光通

信的激光束宽非常窄 ，且 GEO 通信距离远 ，使得很

小的指向偏差都会对瞄准、 捕获、 跟踪产生很大影

响，导致接收能量下降、误码率增加，严重时可能导

致链路中断。可见，空间热效应对二维转台伺服机构

的影响需要得到合理的防护和控制， 是确保激光通

信终端在轨正常稳定工作的必要手段。

卫星光通信工程研究中， 空间热环境带来温度

场的影响已受到广泛关注 [4-7]，李晓峰等人 [4]定量分

析了潜望式激光通信终端典型工况的热形变对光束

指向误差影响 ；宋义伟 [6]和谭立英 [7]等人以 LEO 星

载潜望式激光通信终端为例， 深入分析了空间温度

场对反射镜面形的影响。 上述大量研究普遍侧重于

热变形对光学系统的影响分析， 而缺乏温度场如何

控制的研究 ，仅有孟恒辉等人 [8]在 LEO 星载潜望式

激光通信终端热设计中提及二维转台活动关节热设

计措施。综上，在空间光通信终端二维转台伺服机构

热设计领域， 当前仍缺少面向系统的热设计方法研

究，尤其缺乏针对空间大尺寸(1 m 量级)高精密复杂

机构的热控制技术， 其温度场均热控制是待突破的

技术瓶颈之一。

文中结合 GEO 星地经纬仪式激光通信终端二

维转台伺服机构构型及空间热环境， 系统地进行热

控技术研究与验证， 获得星载二维转台伺服机构热

控设计方法。

1 二维转台伺服机构

经纬仪式激光通信终端二维转台伺服机构复杂

度高于潜望式(如图 1 所示 )，属于大尺寸 (约 1 m)光
机电组件，主要由结构体、轴承电机和光电码盘三部

分组成，结构体包括 U 框(方位轴)和 O 框(俯仰轴)。
方位电机与方位码盘构成方位轴系控制，方位电机、

码盘的结构壳体与 U 框为一体结构， 通过轴承与 O
框连接， 驱动 O 框整体绕方位轴转动； 俯仰电机与

俯仰码盘构成俯仰轴系控制，俯仰电机、码盘的结构

壳体与 O 框为一体结构， 通过轴承与光学天线系统

机械连接， 驱动光学天线系统绕俯仰轴转动。 在方

位、俯仰两轴驱动控制下，实现光学天线的二维空间

指向机动。

(a) 潜望式

(a) Periscope鄄type

(b) 经纬仪式

(b) Gimbal鄄type

图 1 激光通信终端二维转台示意图

Fig.1 Schema of laser communication terminal′s 2D gimbal

激光通信终端二维转台伺服机构属于高精密机

电调节机构，驱动方位、俯仰两轴的电机轴承属高精

密器件，为保证光学天线指向精度在 5″以内，要求电

机轴承同轴度应保持在 12 μm 以内。 二维转台结构

本体 (钛合金 )是电机轴承的支撑结构 ，其中方位轴
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系电机两轴承的结构支撑几何跨度和高度均为最大

(分别由 U 框+X 支架、-X 支架支撑), 因此对其支撑

结构热变形量要求最为严苛 。 U 框横梁 (与 X 轴平

行)为固支状态，最大热变形为轴向变形且被得到有

效约束，对同轴度无影响；U 框竖梁 (+X 支架、-X 支

架 ，高度约 0.34 m)的热变形对电机轴承同轴度影

响最大，由杆件的温度变形计算可知，U 框+X 支架与

-X 支架两端温差小于 4℃，热变形量方能小于 12μm，

否则将出现冷焊故障。 二维转台伺服机构各部件工

作热耗及温控指标要求如表 1 所示。

表 1 二维转台伺服机构热耗分布与温控指标

Tab.1 Heat flow distribution and temperature

control indicator of the 2D gimbal servo

mechanism

注：★ 表示 U 框+X 支架与-X 支架两端相同几何位置之间
均热要求≤±2℃； ▲ 表示同一轴系的电机与码盘两者之间均热
要求≤±2℃。

2 二维转台伺服机构热控技术

GEO 卫星采用三轴稳定飞行姿态控制，星载经

纬仪式激光通信终端二维转台伺服机构安装于卫星

对地面板外表面-Y 向 ，U 框 (方位轴 )平行于卫星

X 轴安装，O 框(俯仰轴)平行于卫星 Y 轴安装。 GEO
空间太阳辐射外热流变化剧烈， 由于二维转台伺服

机构几何尺寸大，结构构型复杂，在外热流骤变影响

下，空间温度场分布严重不均，温控难度大增。

文中的二维转台伺服机构热设计， 在继承星外

空间光机电设备常规热设计方法及传统的散热 、隔

热设计基础上进行创新， 所采用的创新设计方法归

纳如下：(1) 提出机电热一体化结构设计概念， 综合

机、电、热多学科协同设计需求选材，消除材料不匹

配带来的应力，提高系统结构自持热稳定性；并提出

在低热导率结构(线胀系数小)表面镀高热导率金属

镀层(金或铜)的方法，提高结构当量热导率，改进结

构均热设计基础。 (2) 利用结构设计充分拓展高效的

传热路径， 提出发热部件的结构壳体与散热端盖机

械连接采用轴向插槽式接口设计，实现轴向、周向双

向接触式安装结构，增大二者接触传热面积，达到高

效热排散。 (3) 对均热要求严苛的非连接部件提出主

动跟踪控温技术，通过跟踪逻辑设计，解决了空间非

连接部件的温度场均匀一致性精稳控制难题。

2.1 机电热一体化结构

二维转台伺服机构结构本体采用薄壁梁结构减

重设计，基于机、电、热设计对材料的物性需求综合

选材， 在材料选择上， 选择线胀系数与电机轴承钢

(9Cr18)接近的 ZTC4 钛合金为二维转台伺服机构结

构基材，消除材料不匹配带来的应力，增强系统结构

稳定性。 考虑到 ZTC4 钛合金导热率过低，在结构基

材表面采取镀厚度 50～100 μm 的铜 (或金 )层 ，提高

结构导热率，有利于结构均热控制。 对线胀要求低且

有传热要求的电机、码盘端盖，则选择高导热率 、低

比重的铝合金为基材，实现轻量化的传热部件设计。

通过物性匹配的结构选材， 达到二维转台伺服机构

自持热适应能力最优。

2.2 高发热部件散热技术

考虑到电机和码盘长时间工作发热及高辐照强

度外热流带来的温度骤升，需对电机、码盘采取散热

措施。 选择朝向冷黑空间的端盖外表面粘贴 OSR 涂

层作为散热窗口，内表面喷涂黑漆，强化电机 、码盘

光电器件与散热窗口之间的热辐射。 电机发热主要

集中在壳体，为拓展壳体与端盖之间的传热路径，在

端盖与壳体安装接口设计时采用轴向插槽安装的结

构方式，实现端盖与壳体的轴向、周向双向接触 ，增

大两者接触面积， 通过控制轴向配合间隙并在接触

面间填充导热填料降低接触热阻，有效地改善电机、

码盘壳体至端盖的散热路径。

2.3 主动热控技术

为达到二维转台伺服机构温度场的均匀性控

制， 按各零部件分区设计加热回路进行主动开关控

0922003-3

Operation
temperature
range/℃

Temperature
uniformity/℃

0-50 None

10-50
★≤±2

Component

Floor beam of U frame

+X Stand of U frame

Heat flow
/W

0

0

10-50-X Stand of U frame 0

O frame 0 10-50 ��≤±2

Azimuth-drive motor 1-6 1-6
▲≤±2

Azimuth coded disc 2.5 10-50

Pitch鄄drive motor 0.5-4 10-50

Pitch coded disc 2.5 10-50
▲≤±2
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图 3 热平衡试验系统

Fig.3 Thermal balance experiment system

温。 对有均热要求的非连接部件， 如 U 框+X 支架

与-X 支架、电机与码盘 ，除了采取上述自动开关控

温外，同时设计了跟踪控温，以提高非关联部件间的

均热跟踪控制智能化 ， 具体的跟踪控温流程详见

图 2。 如图 2 所示，每对跟踪组合的两路加热器，通

过比较所在区域温度，当两者温差≥3℃，则接通其

中温度较低区域的加热回路，启动跟踪控温，持续加

热，直至二者温差≤1℃，则断开已接通的加热回路，

终止跟踪控温，并重新恢复到自动开关控温模式。通

过跟踪控温/开关控温循环控制，可实现两个非连接

部件之间温差小于 4℃的均匀性控制。

图 2 跟踪控温流程示意图

Fig.2 Schema of the tracking temperature control process

2.4 隔热措施

为减小卫星本体及空间环境对二维转台伺服机

构的热影响，采取隔热设计措施如下：

(1) 与卫星本体之间隔热设计

二维转台伺服机构与卫星本体之间通过 U 框底

梁以螺接方式连接， 安装接触面加装厚度 5～10 mm
的隔热垫，用于隔离与卫星本体的导热；安装螺钉外

套“T”型隔热套筒，用于隔绝螺钉与螺孔壁面的导热。

(2) 与空间环境之间隔热设计

弱化空间环境诱导二维转台伺服机构温度场振

荡的热影响， 除散热窗口外的其他所有部位外表面

均包覆 l5 单元多层隔热组件，隔绝空间热影响。

3 验证结果分析

文中以热试验验证为主， 考虑到试验测温点布

置有限，无法描绘二维转台伺服机构全局温度场，对

此采取经过热试验数据修正后的热分析模型进行辅

助分析，获取全局温度场。

3.1 热试验方案简介

热平衡试验系统如图 3 所示。 试验中，二维转台

伺服机构按前文热设计方案进行热控实施后，隔热安

装于采取定温边界控制的模拟卫星对地板上，置于空

间环境模拟器(热沉温度<100 K，真空度<1×10-3 Pa)
内进行热平衡试验 , 试验中外热流用加热片式外热

流模拟器模拟，按轨道周期(24 h)循环瞬时施加外热

流，直到温度场呈周期性动态稳定平衡为止。

结合卫星热设计状态、 激光通信终端内热源变

化和 GEO 空间外热流特点 ，确定转移轨道 、初期分
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点、末期分点和末期夏至四个典型高、低温极限工况

进行试验验证，详见表2。

表 2 试验工况

Tab.2 Experiment cases

3.2 结果分析

如表 2 所示，各典型工况时电机、码盘的试验温

度统计详见表 3，O 框、U 框温度场梯度最大时刻的

分布云图如图 4、图 5 所示。

由表 3 可知，寿命初期 ，在主动控温下 ，电机与

码盘的温度基本受控在 24～26℃范围内， 均热温差

可控制在 2℃以内。寿命末期，随 OSR 涂层退化，受外

热流影响显著，方位电机温度变化范围24.0～36.1℃，

方位码盘温度变化范围 24.1～35.4℃，禁止跟踪控温

时，方位电机与码盘均热最大温差约 11.5℃，启动跟

踪控温后，二者均热温差可控制在 3.3℃以内；俯仰

电机温度变化范围 24.0～31.2℃，俯仰码盘温度变化

范围在 24.2～28.3 ℃，禁止跟踪控温时 ，俯仰电机与

码盘均热最大温差约 6.4℃，启动跟踪控温后，二者

均热温差可控制在 3.1℃以内。

注 3：◆ 表示禁止跟踪控温情况下，电机与码盘之间的温差 ；◇ 表示启动跟踪控温情况下，电机与码盘之间的温差。

Component

Transfer orbit

Temperature
range

Azimuth鄄
drive motor 24.1-26.2

Temperature
uniformity

◆≤2.0

Equinox BOL

Temperature
range

Temperature
uniformity

24.0-26.0

◆≤2.0

Equinox EOL

Temperature
range

24.0-35.8

Summer solstice EOL

Temperature
uniformity

Temperature
range

Temperature
uniformity

◆≤11.1
◇≤3.2

24.2-36.1
◆≤11.5
◇≤3.3Azimuth

coded disc 23.8-26.0 24.1-26.7 24.1-34.5 24.1-35.4

Pitch鄄drive
motor 23.7-26.1

◆≤2.0

24.0-26.0

◆≤2.0

23.9-27.3

◆≤2.5

24.1-33.7
◆≤6.4
◇≤3.1Pitch coded

disc 23.9-26.2 24.2-～26.1 24.2-26.8 24.2-28.3

表 3 电机与码盘试验温度统计表(单位：℃)

Tab.3 Statistical table of the temperature of motors and coded discs(Unit:℃)
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Case name Space heat flux

Transfer orbit None

Equinox BOL
Equinox BOL 24 h
space heat flux

Boundary
condition

-5℃

-5℃

Work mode

No export of
azimuth and
pitch axes

Low output of
azimuth and
pitch axes

Equinox EOL
Equinox EOL 24 h
space heat flux 35℃

Rated output
of azimuth and

pitch axes

Summer
solstice EOL

Summer solstice
EOL 24 h space

heat flux
35℃

Rated output
of azimuth and

pitch axes

由图4～图 5 的各工况分析结果可知， 全寿命期

内，O 框温度受控，温度变化范围 22.3～26.4℃，均热

最大温差约 4.0 ℃ ，U 框底梁温度变化范围 2.8～
32.1 ℃；在禁止跟踪控温的情况下，支架温度变化范

(a) 转移轨道 (b) 初期分点

(a) Transfer orbit (b) Equinox BOL

(c) 末期分点 (d) 末期夏至

(c) Equinox EOL (d) Summer solstice EOL

图 4 O 框温度云图

Fig.4 Temperature graph of O frame

围 24.2～34.6℃，且+X 支架与-X 支架两端同一位置

均热最大温差约 3.8℃。
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(a) 转移轨道 (b) 初期分点

(a) Transfer orbit (b) Equinox BOL

(c) 末期分点 (d) 末期夏至

(c) Equinox EOL (d) Summer solstice EOL

图 5 U 框温度云图

Fig.5 Temperature graph of U frame

综上所述，全寿命期各典型工况外热流、内热源

以及散热涂层变化时二维转台伺服机构温度场分布

结果表明：O 框与 U 框的温度水平及均热都能较好

地满足指标要求； 电机与码盘的温度水平能较好地

控制在工作温度范围内， 寿命初期可满足均热指标

要求，但寿命末期只有在启动跟踪控温的情况下，均

热才能满足指标要求。

4 结 论

文中基于机 、电 、热一体化设计思想 ，兼顾机 、

电、热多学科综合设计需求，通过合理的机电热一体

化结构设计选材及热控涂层运用， 采取非连接部件

温度跟踪智能控制等主动与被动热控措施相结合 ，

提出一种 GEO 星载经纬仪式激光通信终端二维转

台伺服机构热设计方法，并进行相关热控实施。热设

计方法的合理性与正确性已得到热试验及热分析的

综合验证，结果表明，二维转台伺服机构的温度场稳

定控制在 22.3～34.6℃范围内， 均匀性可控制 4℃以

内， 成功地解决了 GEO 星载激光通信终端大尺寸、

高精密二维转台伺服机构温度场稳定性与均匀性的

精稳控制技术难题， 可为同类空间伺服机构热设计

提供参考与指导。
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