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摘   要   为了解决空间红外探测系统的深低温散热问题, 保证红外探测器的低温工作环境, 基于脉冲管制冷机和

深冷环路热管, 设计研制了一套 35 K温区的深低温获取与热传输集成系统. 该系统由一套 35 K温区氖工质深冷

环路热管、两台 35 K温区脉冲管制冷机、一台 150 K温区脉冲管制冷机、隔热冷屏、测温/加热组件、控制系

统等组成. 完成了地面单机级、整星级热真空测试, 并于 2020年完成空间飞行测试. 在地面单机试验中开展了水

平姿态和逆重力恶劣姿态下的传热测试, 保证了空间微重力下必定能稳定工作; 整星级测试验证了系统在卫星平

台散热工况下的工作特性, 空间飞行测试获得了系统的空间微重力下的工作性能. 本文分析了系统在上述不同阶

段的热性能, 包括超临界启动特性, 稳态运行性能等, 验证了相关设计的正确性, 重点对比了不同阶段的性能差异,

分析其可能的原因.
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Abstract    In order to solve the problem of cryogenic heat dissipation of space infrared detection sys-
tem and ensure its cryogenic operating environment, an integrated system of cryogenic acquisition and

heat  transfer  in  35  K  temperature  range  was  designed  and  developed  based  on  pulse  tube  cooler  and

cryogenic loop heat pipe. The system consists of a neon cryogenic loop heat pipe, two sets of pulse tube

cooler in 35 K temperature range, one pulse tube cooler in 150 K temperature range, thermal insulation

screen, temperature measurement / heating components, control system. It has completed ground single-

level  and  satellite-level  thermal  vacuum tests,  and  completed  space  flight  tests  in  2020.  Heat  transfer

tests  under  horizontal  attitude  and anti-gravity  conditions  were  carried  out  in  the  ground stand-alone

test to ensure that the system could work stably in space microgravity. The whole-satellite test verified

the working characteristics of the system under the heat dissipation condition of the satellite platform,

and the space flight test obtained the working performance of the system under space microgravity. This

paper introduces the thermal performance of the system in different stages, including supercritical start-

up characteristics,  steady-state  operation performance, etc.  The results  have verified the correctness  of

relevant design, and this paper focuses on comparing the performance differences in different stages, and

analyzes the possible reasons.

Key  words    Cryogenic integration system, Loop heat pipe, Pulse tube cooler, Heat transfer

performance, Flight test

 

0　引言

针对天文观测、深空探测、对地观测等应用背景,

越来越多的航天器装备了红外探测系统. 红外探测的

原理是利用目标辐射的红外线来搜索、探测和跟踪目

标, 相比其他探测技术, 具有隐蔽性好、体积小、重量

轻、功耗低等优势, 可以在夜间和恶劣天气状况下工

作. 红外探测器一般工作在深低温区, 通过降低探测

器的工作温度可大幅提升红外探测器性能. 常见的制

冷方式为携带低温贮箱, 通过低温工质的蒸发维持探

测器的低温环境; 近年来, 随着长寿命、高可靠的宇

航级制冷机技术的突破, 空间脉冲管制冷机 (Pulse

Tube Cryocooler, PTC)作为红外探测器热沉的方案

逐渐被应用. 宇航在用的机械制冷机通常为脉冲管型

或斯特林型, 以美国、法国生产的设备性能最佳. 例

如在 50 K温区, 美国 Sunpower公司研制的单级同

轴型脉冲管制冷机, 整机质量 4.6 kg, 在 100.2 W输

入电功率的情况下可以获得 2.1 W@60 K的制冷量[1],
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法国 THALES Cryogenics 研制的单级同轴脉冲管制

冷机, 在 160 W输入电功率下, 获得了 2.68 W@50 K

的制冷量, 该制冷机总质量 5.1 kg[2]. 在 35 K液氖温

区, 美国 NGAS机构研制的两级同轴型脉冲管制冷

机在 700 W的输入电功率下, 可以同时在一级和二

级分别获得 14 W@85 K和 2 W@35 K的制冷量[3].

但是针对系统功能和探测任务均日趋复杂的红

外探测系统, 单纯通过将制冷机与红外探测器机械连

接, 存在很多缺点, 例如制冷机的机械振动大、传热

距离短、冗余备份系统复杂、漏热量大、柔性差等. 为

解决上述问题, 实现红外望远镜温度的精确控制, 需

要通过热传输系统将热量高效地传递至制冷机. 深冷

环路热管 (Cryogenic Loop Heat Pipe, CLHP)集高

效热传输、柔韧热连接以及热二极管特性于一身, 可

有效解决红外探测器等精密仪器与低温制冷机的分

离问题, 实现红外设备与低温制冷系统的有效热耦

合. CLHP是在环路热管 (Loop Heat Pipe, LHP)的

基础上发展而来的, 依靠蒸发器毛细芯多孔结构产生

的毛细力, 使得低温工质在回路内产生流动, 实现热

量的收集、传输与排散. CLHP蒸发器和冷凝器分别

与红外探测器和制冷机连接, 未来将逐渐替代铜导索

和深冷热开关, 具有广泛的应用前景. 近年来, 许多学

者开展了一系列相关研究工作, 开发出 4类典型的结

构形式, 即点对点传热, 热开关冗余备份, 大面积多点

源热收集, 交叉万向节二维指向[4–7].

本文研制了一套 35 K空间深低温获取与热传输

集成演示系统, 并于 2020年完成飞行试验验证, 为后

续工程应用积累经验. 此外, 分析了集成系统在设计

和试验过程中的难点问题及相应解决方法, 给出单机

级、整星级及空间在轨测试结果, 进而分析了天地性

能差异. 

1　系统设计面临的问题

为实现空间深低温系统质量小、能耗低的技术指

标, 系统设计面临三方面的问题.

(1)在 35 K温区内, 寄生漏热的控制极为重要.

根据已有研究成果, 寄生漏热的存在不利于 CLHP

的超临界启动过程, 同时会引起运行不稳定. 因此, 为

了抵消漏热, 需要制冷机产生额外的冷量. 而在该温

区, 制冷机的效率非常低, 输入/输出功率比通常超过

200∶1, 即每生成 1 W的冷量, 所需电资源功率约为

200 W. 同时, 制冷量越大, 所需压缩机的体积和质量

也越大, 内部运动部件的寿命和可靠性越难保证.

(2)采用 1台制冷机无法同时满足制冷量和安装

空间的要求. 即便采用严格的控制措施, 寄生漏热也

不可能完全消除 . 经分析评估 , 导热漏热量约为

0.2～0.3 W, 辐射漏热量约为 0.1～0.2 W. 因此, 即

使不考虑工程余量, 为实现深冷环路热管 1.0 W的传

热量, 制冷机的制冷能力至少应大于 1.5 W. 基于现

有技术能力, 若只采用 1台制冷机, 设备体积会比较

庞大, 无法满足卫星上安装空间的约束.

(3)在地面试验尤其是整星级试验过程中, CLHP

蒸发器与储液器之间、蒸发器与冷凝器之间可能会随

机产生一定的高度差. 因此, CLHP需要具备在一定

逆重力条件下实现超临界启动的能力, 同时能够在不

利的姿态下实现稳定运行. 

2　深低温传输集成系统组成

针对以上问题, 最终设计结果如图 1所示. 集成

系统由 1套氖工质深冷环路热管、2台 35 K脉冲管

制冷机 (PTC-1和 PTC-2)、1个隔热屏和 1台 150 K

小型脉冲管制冷机 (PTC-3)组成. 所有系统组件固定

在铝制安装底板上. 3台制冷机热端产生的废热通过

8根槽道热管传递至卫星的散热面, 制冷机压缩机废

热由安装底板排散. CLHP的具体结构及测点分布如

图 2所示, 具体结构参数列于表 1.

如图 1所示, 为了减少外部环境向系统的寄生漏

热, 利用 PTC-3对隔热屏进行冷却, 可维持隔热屏温

度在 120 K左右. 同时, 所有低温部件与铝制安装板

之间连接的部位均设置了隔热垫片, 材料为聚酰亚

胺. 此外, 对加热器导线、热电偶导线也采用了缠绕

在低温管路预冷的布线方法, 尽可能减少通过导线向

系统内部的漏热.

选用中国科学院理化所研制的脉冲管制冷机作

为系统冷源, 为了在现有的空间、质量等指标条件下

获得足够的制冷量, 采用 2台独立的制冷机同时工作

为一套 CLHP制冷的方案, 通过内部结构优化设计、

降低热端温度、降低周围环境温度等途径, 每台制冷

机在 290 W输入功率下的额定制冷能力为 1.2 W@

35 K及 2.0 W@39.5 K, 温度稳定性优于±0.15 K/

30 min. 冷量经由 2个冷指与深冷环路热管耦合, 将

CLHP的冷凝器设计为两部分, 分别与两个冷指连
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接. 为了实现逆重力超临界启动, CLHP的设计采用

文献 [8]中提到的辅助回路型, 蒸发器毛细芯内设置

多孔丝网副芯, 有助于储液器内工质向主毛细芯供

液, 同时实现气液分离. 与此同时, 在单机试验过程

中, 设计了多自由度调向的转台, 确保 CLHP在一定

逆重力条件下的测试, 避免重力效应对超临界启动的

辅助作用, 从而更加严格考核设备自身的性能. 

3　试验测试系统

深低温热传输集成系统先后完成了单机级和整

星级的热真空试验测试, 并于 2020年 3月完成了空

间飞行测试.

单机级试验是只针对集成系统进行的测试, 不包

括槽道热管. 此时, 制冷机通过一套地面水冷系统对

制冷机压缩机和热端进行降温, 维持压缩机壳体壁面

温度在 0℃ 左右. 试验在地面热真空罐内进行, 罐内

压力维持在 1.0×10–3 Pa. 主、次蒸发器部位布置薄膜

电阻加热片, 可提供最大 5 W的加热功率. CLHP上

布置 10个铂电阻, 用来监测运行温度. 试验过程中系

统姿态存在两种状态: 一是水平放置姿态; 二是 7°逆

重力姿态. 以图 2中 A 点作为顶点, 抬高 B 点直至
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图 1    深低温热传输集成系统组成与散热方式.

Fig. 1    Composition and heat dissipation of the cryogenic heat transfer integrated system
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图 2    深冷环路热管结构及实验测点分布

Fig. 2    Structure of CLHP prototype and distribution of experimental measuring points
 

 

表 1    深冷环路热管结构参数

Table 1    Structure parameters of the cryogenic
loop heat pipe

部件名称 结构参数 参数值

主蒸发器 壳体外径/内径 ×长度 /mm 13/11×50

毛细芯外径/内径 ×长度/mm 11/4×40

次蒸发器 壳体外径/内径 ×长度/mm 13/11×35

毛细芯外径/内径 ×长度/mm 11/4×37

主传输管线 液体管线外径/内径 ×长度/mm 3/2×600

冷凝器管线外径/内径 ×长度/mm 2/1×700

蒸气管线外径/内径 ×长度/mm 3/2×700

次传输管线 液体管线外径/内径 ×长度/mm 3/2×700

冷凝器管线外径/内径 ×长度/mm 2/1×260

蒸气管线外径/内径 ×长度/mm 3/2×30

毛细芯 孔隙度/ (%) 55

最大孔径/ μm 0.5

储气室 体积/ mL 400
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AB 两点连线与水平面约呈 7°夹角 , B 点垂直抬升

10 mm, 如图 3所示. 此时, 主蒸发器相对于主储液器

略高, 呈一定的逆重力姿态, 可以验证主蒸发器内副

芯的供液能力; 与此相同, 次蒸发器也高于次储液器,

同样可以验证次蒸发器内副芯的供液能力.

整星级试验在接近真实的真空热环境条件下进

行测试, 集成系统被安装在卫星舱板上, 安装底板和槽

道热管通过舱板实现热量排散, CLHP以水平姿态测试.

在空间飞行过程中, 重力效应消失, CLHP完全

依靠毛细力实现循环, 在理论上传热性能介于水平姿

态与 7° 逆重力之间, 因而地面两种姿态分别是有利

和不利考核条件. 

4　实验结果与讨论
 

4.1　集成系统地面单机测试 

4.1.1　逆重力传热性能

基于上述 7°逆重力姿态的设置, 集成系统可以在

顺利完成启动和稳态性能测试的同时, 进行蒸发器内

副芯的功能性测试.

图 4给出了 7° 逆重力时集成系统的单机测试结

果 , 系统初始温度为室温 300 K, 系统充装压力为

3.20 MPa. 在制冷机冷头温度开始降低后, 由于主冷

凝器 (T5)、次冷凝器 (T4)直接与两个冷头相连, 次

储液器 (T1)通过钎焊焊接到次冷凝器上, 在次冷凝

器温度 T4降低后, 通过热传导的作用, 与次储液器

相连的次蒸发器 (T2)温度开始降低. 整个集成系统

结构紧凑, CLHP气体管路、液体管路以及次回路均

较短 , 因而在导热的作用下 , 主蒸发器 (T6, 鞍座

T7)、主储液器及与主冷凝器相连接的管路温度也开

始降低 . 从第 100 min左右开始 , 次蒸发器温度升

高、主蒸发器降温出现波动, 其主要原因是次蒸发器

和冷凝器等冷端部件内产生液体时, 常温工质主要通

过储气室—主冷凝器—主蒸发器—次回路管线—次

冷凝器补充至次蒸发器, 但是工质流速过快无法在冷

凝器内完全液化, 导致部件温度波动甚至升高. 在次

蒸发器温度完全稳定后, 对次蒸发器施加 0.4 W功

率 (Qse), 主蒸发器降温速率大大加快, 说明在次载荷

作用下, 冷凝器内的过冷液体沿正向回路流入主储液

器和主蒸发器, 并最终使主蒸发器温度降低至超临界

温度以下, 完成超临界启动过程. 但同时可以发现, 次

蒸发器温度缓慢升高, 接近临界温度, 其主要原因是

主蒸发器降温对次蒸发器一侧冷头的热冲击较大, 为

次蒸发器提供的冷量不足, 为保证 CLHP稳定运行,

暂时关闭次载荷.

待部件所有温度运行平稳后, 为次蒸发器载荷施

加 0.4 W功率, 不断增大主蒸发器载荷 (Qpe)为 0.5 W,

0.8 W, 1.0 W, 主蒸发器温度仅升高 2 K, 并最终稳

定在 36.2 K; 减小次蒸发器热载荷为 0 W, 系统正常

运行 15 min后, 增大主载荷为 1.3 W, 可以发现CLHP

仍能够运行 15 min, 并最终烧干失效, 具体表现为主
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图 3    逆重力姿态工况

Fig. 3    Anti-gravity attitude condition
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图 4    7°逆重力姿态下的 CLHP传热性能

Fig. 4    CLHP thermal performance under anti-gravity of 7°
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蒸发器温度升高, 冷凝器温度降低, 系统达到传热极

限. He等 [9] 根据其仿真计算结果, 将 CLHP水平和

逆重力布置的运行工况总结为毛细力驱动模式, 本文

逆重力试验也证明了重力效应对传热极限的影响.

通过单机逆重力姿态下的实验测试, 验证了深低

温集成系统的超临界启动和稳态传热能力, 同时也验

证了主/次蒸发器中副芯的作用. 

4.1.2　水平姿态下的传热性能

如图 5所示, 通过调整工装的角度, 设置集成系

统的测试姿态, 研究了水平姿态下的传热性能, 整套

系统水平向下放置, 即制冷机的冷头垂直向下, 以保

证在重力作用下制冷机具有较高的制冷效率; 同时

CLHP内的液体工质也可在重力的作用下, 顺畅地从

冷凝器流向蒸发器, 保证主蒸发器毛细芯持续浸润的

状态. 从图 5中可知 CLHP可以自动完成超临界启

动过程, 即主蒸发器温度可以自动降低至 44 K以下.

在稳态运行过程中 , 不断增大主蒸发器热载荷至

1.0 W, 主蒸发器温度基本保持平稳, 在继续增大为

1.3 W后, 系统最终达到传热极限.

对比分析逆重力和水平姿态下的稳态工作温度,

可以看出水平姿态下 CLHP运行温度更低且更加稳

定, 但是其最大传热能力均处于 1.0 ～1.3 W内. 表 2

对比了不同安装姿态下相同功率时的工作温度, 逆重

力姿态下温度比水平时升高, 在小功率运行时表现明显. 

4.2　集成系统地面整星级测试

图 6给出了集成系统安装到卫星舱板后随整星

进行的热真空性能试验曲线. 集成系统在随整星经历

整星力学试验后, 开展地面整星热真空测试, 处于水

平向下姿态. 与单机测试的另一个主要区别是, 卫星

舱板通过热真空实验舱的液氮环境辐射降温, 并维持

在–7.75℃; 集成系统制冷机热端产生的废热通过

8根槽道热管排散至卫星舱板.

从图 6中可以发现, 在单独施加次蒸发器 0.4 W

热载荷时, 次冷凝器和次蒸发器出现温度升高现象;

保持次蒸发器 0.4 W辅助载荷, 施加主蒸发器 0.5 W

热载荷, 系统无法维持稳定, 次蒸发器最终运行失效,

在关闭辅助载荷后, 由于次蒸发器与制冷机机械连

接, 可以实现快速降温. 在随后的性能测试中, 仅施加

主蒸发器热载荷 , 不断增大载荷为 0.8 W, 1.0 W,

1.3 W, 系统可以在 0.8 W和 1.0 W热载荷的作用下

稳定运行, 而且主蒸发器的工作温度较为平稳, 几乎

没有波动现象. 因此可知, 在经历了单机和整星力学

环境以及冷热交变后的深低温集成系统, 其传热性能

出现恶化, 无法施加次蒸发器热载荷. 
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图 5    水平姿态下的 CLHP传热性能

Fig. 5    CLHP thermal performance under horizon attitude
 

 

表 2    不同姿态下的稳态运行温度对比

Table 2    Comparison of steady-state operating temperature under different conditions

主载荷/次载荷 逆重力工作温度T6/K 水平工作温度T6/K

0.5 W/0.4 W 35.0 33.3

0.8 W/0.4 W 35.1 33.9

1.0 W/0 W 36.1 35.5
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4.3　集成系统空间飞行测试

图 7为空间深低温集成系统在轨飞行测试的传

热性能曲线, 同时开启三台制冷机, 分别使 CLHP和

隔热冷屏降温, 可以发现主蒸发器温度在 260 min左

右时自动降低至临界温度以下, 同时次蒸发器温度出

现小幅升高现象. 其主要原因是, 主蒸发器内气体工

质冷凝, 压力突降, 储气室内的高温气体会快速通过

冷凝器向主蒸发器补充, 而次蒸发器和次储液器通过

钎焊的方式连接在冷凝器上, 高温工质将次蒸发器加

热导致其温度升高.

在后续的稳态性能测试中, 可施加次蒸发器热载

荷验证其功能, 但次蒸发器温度无法维持稳定; 施加

主蒸发器热载荷 0.5 W, 系统能够稳定运行, 但次蒸

发器先稳定运行, 后缓慢升高至 40 K左右.

通过分析冷凝器与冷头之间的温差可知, 温差由

地面环境下的 1.8 K增大为空间环境下的 6.8 K, 这

也验证了文献 [10]中关于次蒸发器容易烧干的理论

分析; 但是导致其界面温差增大的因素不唯一, 可能

原因有: (1)冷凝器材质为不锈钢, 冷头材质为铜, 经

历多次 30～300 K冷热交变, 异种材料连接界面换热

效果变差; (2)空间微重力环境下, 冷凝器内的冷凝换

热效果变差, 导致流固界面温差增大及冷凝器内液体

含量不足, 依据设计状态下的充装压力, 此时系统的

饱和压力较高, 工作温度接近临界温度, 系统极易烧

干失效. 通过分析大量地面和飞行数据发现, 温差升

高近 3倍, 这里推测原因 (1)占主导作用, 但低温工

质微重力冷凝换热系数的影响仍是未来需要关注的

重点. 
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图 6    集成系统整星级性能测试曲线

Fig. 6    Thermal performance of integrated system under satellite condition
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图 7    集成系统空间飞行性能测试曲线

Fig. 7    Space flight performance test curve of integrated system
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5　结论

针对一套 35 K深低温获取与传热集成系统在设

计和试验过程中面临的技术挑战, 构建了相应的解决

方法, 开展了单机级、整星级和空间飞行测试, 主要

研究结论如下.

(1)基于试验结果可知, 集成系统可成功实现超

临界启动过程, 稳态条件下的传热能力不小于 1.0 W,

热性能满足预期.

(2)试验结果验证了设计的正确性, 即寄生漏热

抑制措施有效, 双冷凝器结构布局合理, 环路热管具

备在逆重力条件下启动和稳定运行的能力.

(3)研究还发现了空间微重力环境下的传热性能

差异, 通过分析实验数据, 认为其主要是由冷凝器与

冷头之间的界面热阻增大所致.
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