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摘 要：轨道外热流是影响空间引力波探测卫星的重要因素之一。总结了日心轨道引力波探测卫星和地心轨道

引力波探测卫星的β角和外热流变化，分析了外热流的变化特征。引力波卫星采用以被动热控为主，辅以主动热

控的热设计原则，对整星和关键载荷（如空间望远镜）进行热设计，同时采取柔性支撑结构解决结构热变形问

题，保证子结构尺寸的稳定性，最后介绍了空间引力波探测卫星热仿真分析。
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External heat flux and thermal control design
of space gravitational wave detection satellite
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Abstract：The external heat flux is one of the important factors affecting the space gravitational wave de⁃
tection satellite. In this paper，the β angle and external heat flux of the heliocentric and geocentric gravi⁃
tational wave detection satellites are summarized，and the variation characteristics of the external heat
flow are analyzed. The gravitational wave satellite adopts the thermal design principle of passive thermal
control，supplemented by active thermal control. The thermal design of the whole satellite and the key
payload（e. g. space telescope）is carried out. At the same time，flexible support structure is adopted to
solve the thermal deformation problem of the structure to ensure the stability of the substructure. Finally，
the thermal simulation of gravitational wave detection satellite is introduced.
Key words：space external heat flow；satellite thermal design；flexible structure；thermal simulation
analysis

1 引 言

天琴计划是由罗俊院士提出的空间激光干涉

引力波探测方案，其科学目标是测量频率在

0.1mHz~1Hz的引力波信号［1］。这一频段的引力波
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信号对应着恒星级致密天体旋近、极端质量比旋

近等当前备受关注的天体物理过程。考虑到地球

的几何尺寸限制以及地表的测量噪声干扰，目前

普遍认为如此低频率的测量是地面的引力波天文

台（如 LIGO和VIRGO）很难做到的。就其中一些

低频引力波源而言，它们所发出的信号波长可能

比地球的直径还大，为了测量这样的信号必须把

引力波探测器发射上天，在空间进行激光干涉

测量。

除了天琴计划，其它推进中的空间引力波探

测方案还包括 LISA（Laser Interferometer Space An⁃
tenna）、太极等。根据各自的测量目标，LISA和太

极采用日心轨道 ［ 2-3］，天琴采用地心轨道［1］。

天琴计划拟采用的是半径约为 105 km的地心轨道，

利用三颗无拖曳卫星两两之间的激光链路来组成

臂长约为 1.7 × 105 km的激光干涉仪。为了测量到

强度极其微弱的引力波信号，前期的分析论证给

天琴卫星内部关键器件的温度稳定性提出了严苛

的要求。分析认为，光学模块在自身的热-光程耦

合系数在满足 CTOPL ≤ 5 nm/K的条件下，温度波动

不应超过 100 μK/Hz1/2，检验质量块在敏感轴上温

度差异的波动值不应超过 5μK/Hz1/2 ［1］。外热流变

化以及卫星内器件的热损耗均有可能引起温度波

动，因此必须对卫星外热流进行分析，为热设计

提供参照和约束。

２ 空间引力波探测卫星外热流环境

空间/反照外热流指的是卫星在外层空间受到

各种热源辐射的热流，与卫星的轨道以及卫星的

构型和姿态有关。外层空间高度真空，在轨的卫

星会在近乎没有对流的情况下仅依靠辐射传热与

外部环境进行热交换。外热流的变化会引起在轨

卫星的温度波动，是所有卫星在设计研发阶段都

必须认真分析的因素，也是对卫星进行进一步的

热分析与设计的前提［4］。

目前国内对在轨卫星的外热流分析主要考虑

太阳/地球热流以及卫星进入地球阴影区的时间，

对于部分低轨卫星也会考虑一种简化的地球红外

辐射以及地球反照太阳辐射［5-8］。国际上在计算空

间外热流的问题上有较为成熟的流程和软件，其

通常并不单独求解外热流，而是在建立卫星自身

的传热模型并输入轨道参数后直接计算得到卫星

内部的温度响应作为结果［9-11］。

２. 1 日心轨道外热流

绕太阳运行的卫星一般仅需要考虑太阳热流，

太阳热流既是各种在轨卫星受到的主要辐射热流，

也是卫星上设备持续运作的能量来源。太阳热流

的变化主要是由太阳矢量与卫星轨道面的夹角（β
角）以及卫星与太阳距离的变化引起的，如图 1(a)
所示，以 LISA轨道为例，其轨道面被设计成能保

持大约在 60°的 β角。LISA这种类地日心轨道的一

个特点是其星座平面也会大体上同步地绕太阳旋

转，以致于 β角变化很小，太阳热流在一年内的变

化不会很大。现有分析认为 LISA卫星的太阳电池

板 在 一 年 内 受 到 太 阳 热 流 的 波 动 在

1150 ~1220W/m2，其相对涨落幅度为 4%，如图 1
(b)所示，热流波动的主要贡献是卫星周期运行时

与太阳之间距离的变化［12］。

2. 2 地心轨道外热流

地心轨道的卫星与太阳的距离一般可以直接

近似为日地距离，卫星的姿态以及 β角对表面太阳

到达热流的影响会更大［13］。现阶段天琴卫星拟采

用 3个月测量、3个月待机的交替运行模式，如图

2所示。绕地球运转的天琴卫星的星座平面并不像

LISA那样绕太阳转动，而是较稳定地指向远端参

考源RXJ0806. 3+1527。在待机阶段，天琴卫星可

图1 LISA卫星轨道示意及阳电池板受太阳辐射热流变化曲线图［2，10］

Fig. 1 LISA Satellite orbit diagram and solar radiation heat flux curve of solar panels
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开启推进系统对卫星姿态调整，保持太阳板接收

光照；在测量阶段，天琴卫星为了保持星间链路

将锁定自身相对星座平面的指向方向，这会导致 β
角发生周期性变化，从而引起较大的外热流的涨

落［14］。如图 3所示，天琴卫星在测量阶段β角的变

化范围为 46°~ 85°，对应的太阳热流的变化范围为

950~1400W/m2， 热 流 的 相 对 波 动 幅 度 达 到

38. 5%。如图 4所示，采用日心轨道的LISA卫星能

对太阳有较为稳定的指向，β角变化比较小使得太

阳热流的涨落幅度较小。

2. 3 外热流动态特征

国内外以往对航天器在轨运行中受到空间外

热流研究大多关注稳态量或者准稳态量，其中与

地球热流和太阳热流的动态特性直接相关的研究

很少。在气象观测领域，一个与地球热流和太阳

热流密切相关的问题是地球热预算 （Global Heat
Budget）［15］。国际上对地球热预算的量化分析问题

关注已久，在 20世纪 70年代就有研究试图以网格

化的方式给地球表面的反照率建立模型并积累实

测数据［16-17］。欧洲气候监测卫星应用设施 （CM
SAF）和美国国家海洋与大气管理局(NOAA)利用卫

星遥测对地球和太阳不间断地观测了 40余年（最

早公布数据自 1978年），使地球热预算模型和相关

数据库日趋完善。利用对地观测数据，套用恰当

的辐射模型，有望外推得到很多有助于完善航天

器空间热流计算的参数，比如大气顶部的反照特

性［18］。近年来，国内也开始提出用卫星遥测数据

来计算地表反照率［19］，中国气象局（CMA）和中

国国家航天局（CNSA）也提供一些太阳辐照强度

和大气顶端长波辐射等的数据，但数据的覆盖区

域与国外相比还有较大差距。

LISA相关的理论分析也指出卫星的轨道运动

对应的频率太低，远低于测量频段的下边界 f =
0.1mHz，所以即便由轨道运动引起的太阳热流变

化在数量上很大也并不直接影响测量频段上温度

涨落［10］。此外，LISA装置在外热流分析上还考虑

了太阳常数的波动［10，13］。受限于实际观测数据的

时间分辨率，这些研究使用了经验公式 δS = 1.75 ×

图2 天琴轨道及卫星编队概念［1］

Fig. 2 Concept of TianQin orbit and satellite formation［1］

图3 天琴轨道在一年内的β角变化规律［12］

Fig. 3 β angle variation of TianQin orbit in one year［12］
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( f 1 mHz) -1 3W/ (m2·Hz1/2 )来近似表示太阳常数在

测量频段（0.1mHz~1Hz）内的功率密度，并且利

用卫星的传热模型计算了各波动频率下温度的传

递函数，最后得到了星内温度对太阳常数的动态

响应［13］。分析认为，若仅采用传统的被动隔热，

低频外热流在卫星表面引起的温度波动更容易向

星内传播，其中 f = 0.1mHz附近的太阳热流波动

传递到星体内部可引起 2.2 μK/Hz1/2的温度波动［13］，

会对检验质量产生影响，是必须考虑的干扰源。

国际上关于太阳辐射强度的观测数据还不够

精准，从最早 1980年至今已有多个科学装置试图

记录评估太阳常数，包括国外的 ERB、ACRIM、

SOVA和 TIM等，以及国内的HJ-1A，不同装置的

观测结果并不完全匹配，综合而言太阳常数的绝

对精度仅达到 10W/m2［20］，数据的最小时间分辨率

只达到了 6 h，当前的数据还不足以直接用于分析

外热流涨落，因此对外热流的分析还需要高分辨

率的地球、太阳观测数据以及准确的辐射模型作

为参照。

3 空间引力波探测卫星整星热设计
与柔性结构隔热设计

3. 1 引力波探测卫星热控设计

在轨卫星一方面承受来自不同方向剧烈变化

的外热流影响，另一方面承受自身内部热耗载荷

设备短期工作造成剧烈温升［12］，空间引力波探测

对卫星温度稳定性要求极高，星内关键载荷温度

稳定性要求优于 5 × 10-6 K/Hz1/2，因此必须进行高

精度热设计和热控制［12，21］，否则将导致载荷内部

结构和载荷外部支撑结构热变形，严重影响卫星

在轨期间光轴指向稳定，对星间激光干涉测量精

度及引力波探测精度产生重大影响。空间引力波

探测卫星热设计从以上两方面综合考虑，一般采

取被动式和主动式两类热控手段，达到高精度温

控目标。

天琴卫星的部分表面会贴上太阳能电池板为

卫星供电。通过合理设计卫星热控、结构及任务

方案，可使太阳能电池板成为卫星在整个空间引

力波探测过程中唯一能直接被太阳光照射的部位。

通过隔空安装太阳能电池板的方式，能做好太阳

能电池板和卫星主体间的隔热问题，保证卫星内

部的温度稳定性。

3. 1. 1 被动热控设计 航天器被动式热控制通过

在内外表面及仪器设备上选取不同的热控材料，

合理地组织内外热量交换过程，降低热环境差异

和内热源间歇性工作造成的短期温度剧烈变化［22］。

常采用在卫星内外表面抛光或喷涂、电镀不同性

能薄膜的方法，使卫星表面吸收率和辐射率达到

一个最佳配比，保证卫星吸收太阳热量与向外辐

射热量达到平衡。其次通过多层隔热材料包裹和

热管传导等方式，将发热量大的仪器通过热管将

热量传导到不发热仪器或散热面上，实现温度均

衡和保温，实现卫星温度水平和稳定性控制。

LISA航天器热设计原理图如图5所示，其主要

结构 Y型隔热罩镀金并悬挂以使其与航天器热隔

离，光学组件又与有效负载隔热罩隔离 （图 6）。

该隔热罩可用来减少太阳光度变化对“Y型”臂中

两个光学组件的影响；内部载荷设备安装于圆柱

体内壁上，从圆柱体伸出一个遮阳板，可防止阳

光直射到圆柱体壁上。太阳电池板的大小受发射

图4 天琴卫星与 LISA卫星太阳电池板外热流变化曲线［12］

Fig. 4 Variation curve of external heat flux of solar panels of TianQin satellite and LISA satellite［12］
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器整流罩直径的限制，其他外表面都必须位于太

阳能电池阵列后 30°圆锥内，避免了由于太阳常数

变化而引起温度波动，维持整星的温度水平和稳

定性［23］。

望远镜稳定性控制的中心思想是阻断由于空

间外热流变化而带来的扰动。星体负载部件的功

率变化、随着卫星运动引起的太阳常数变化以及

一些表面材料属性退化，均可构成扰动源。为了

更好地阻隔来自外部空间及星体的传导和辐射热

量，LISA卫星共设置了三级热阻断屏障。第一级

屏障是在星体顶板与太阳能电池板之间设置多层

MLI隔热材料，以最大程度地抑制外部温度扰动传

递到星体内。第二级屏障是将星体的负载安装在

两层Y型管内部，为了便于区分，与负载直接接触

的里层“Y型”管称为负载管，“Y型”管的材质

由碳纤维复合材料和镀金涂层构成。第三级屏障

是将望远镜通过低导热率螺栓安装在负载管上，

所有的望远镜结构表面均镀金涂层，包括辅助镜

片的 SiC支柱以及两块镜片的背面，以减少向深空

空间的热辐射。使用ESATAN对热控制方案的负载

进行建模，将模型导入 ESARAD中进行辐射耦合

计算。进行了太阳常数最大（1 247 W/m2）和最小

（1 128 W/m2） 两种情况下的稳态计算，以及进行

了 10-1、10-3、10-4 Hz三种频率情况下，由于太阳

常数波动引起温度扰动的非稳态计算［24］。

稳态计算结果表明，望远镜组件的温度范围

介于-11 ~ -14 ℃之间。由于在望远镜表面采用了

镀金涂层方案，减少了热量向深空空间的泄露，

使得计算结果比之前预研阶段结果高了将近 15 ℃。

同样，由于负载管内表面的镀金涂层阻碍了望远

镜附近的空间辐射泄露，使得“Y型”管最前端的

稳态温度梯度由预研阶段的 80 ℃降到了 35 ℃。非

稳态计算结果表明，在频率 10-4 Hz，太阳常数波

动（0. 3％）最剧烈的情况下，望远镜主镜片的温

度波动响应为 9.9 × 10-7 K/Hz1/2，相比预研阶段的

温度波动响应 1.2 × 10-5 K/Hz1/2降低了将近一个数

量级，基本满足 10-6 K/Hz1/2的温度稳定性目标。辅

助镜面的 SiC支柱热变形导致的光程（OPL）波动

为 1.4 pm/Hz1/2， 远 远 小 于 40 pm/Hz1/2 的 总 预 算

目标。

天琴卫星星座平面几乎垂直于黄道平面，因

此在一年中有两个时长为 3个月，适合引力波探测

的窗口期。在这 3个月中星座平面与太阳光矢量夹

角较大，进入望远镜内的太阳辐射量极小，从而

给内部的光学组件提供了一个较为稳定的热环境。

为了提高天琴卫星的探测时长，让其探测期覆盖

全年，望远镜及光学组件拟采用超低膨胀系数的

S-PHM52型光学玻璃材料，以抑制温度对望远镜

和光学平台的影响。同时采用太阳光窄频带通滤

波器，以阻止太阳光进入到望远镜内部。主动热

控制设计用来保持望远镜热波动在一个可接受的

范围。

3. 1. 2 主动热控设计 主动式卫星热控制主要通

过热敏元件 （即主动热控制热管、冷却器或百叶

窗） 消耗额外能量达到热量的平衡，实现热控目

标［13］。LISA和 LISA Pathfinder卫星热设计的功能

是双重的，在整个飞行阶段，既要保护有效载荷

和关键任务组件免受恶劣的太空热环境影响，又

要在数据带宽内保持热稳定性。LISA航天器主要

结构直径为 1. 8 m，高度为 0. 48 m的环，该环由石

墨-环氧树脂制成，具有低热膨胀特性，其在巡航

阶段，位于电子箱内的恒温器和热敏电阻进行主

动热控，在进行科学研究阶段，将关闭应急加热

器，并补充电子箱余热。

2019年 12月 20日，“天琴”引力波探测计划

首颗技术验证卫星—天琴一号成功发射，开启了

空间引力波探测技术探索之旅，经过在轨测试和

试验，实现了对高精度温度控制的稳定性优于

图5 LISA航天器热设计原理图［24］

Fig. 5 Schematic of thermal design of LISA spacecraft［24］

图6 LISA航天器结构图

Fig. 6 The structure of LISA spacecraft
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±50 mk（一个轨道周期内）的目标。

3. 2 柔性结构隔热设计

空间引力波探测卫星是一种超静超稳航天器，

技术指标高，系统复杂，实现难度大。结构尺寸

稳定性是该类卫星上最关键的环节之一，采用何

种支撑结构是卫星和核心科学载荷面临的主要

问题［23，25］。

GRACE卫星上的高精度K波段测距仪（KBR）
和加速度计 （Accelerometer） 通过均衡连接结构

（isostatic support） 与卫星的主结构相连接，保证

KBR天线相位中心和加速度计中心之间的结构尺

寸稳定性［26］。GOCE卫星上重力梯度仪敏感组合与

卫星主结构之间采用X-frame进行连接［27-29］，即重

力梯度仪所在基板由 3个X形支架（X-frames）支

撑，这样，3个X形支架构成了 2级Hexpaod支撑

结构，可以对底层基板的振动、变形有效隔离，

同时对梯度仪基板不产生过约束，使设备本身的

应力、应变得以释放［30］，GOCE梯度仪的柔性支撑

结构如图7所示。

LISA卫星的设计方案中，为保证激光干涉仪

结构尺寸稳定性，每个可移动望远镜组件(MOSA)
与光学平台的支撑结构（次结构）采用了一种“V
型”的特殊柔性连接方式［31］。其中每颗卫星上 3
套，共 9套，光学平台等静压安装在碳纤维增强塑

料（CFRP）结构上，同时携带惯性传感器，所有

元件都是热隔离的，以确保热弹性稳定性。

LISA Pathfinder卫星为了保证激光干涉仪结构

尺寸稳定性，光学平台与外部结构的连接结构

（次结构）采用了一种“V型”的特殊柔性连接方

式［32-33］。卫星采用四套超静态的 8支架安装，支撑

架为碳纤维增强塑料（CFRP），侧壁和光学工作台

为 Zerodur材料，整体解耦支撑提供了极高的稳定

性和隔热稳定性。

从 GRACE、GOCE、LISA、LISA Pathfinder等
卫星上支撑核心科学载荷普遍采用的柔性支撑分

析，其主要作用是为了保持结构的高精度尺寸稳

定性，具体功能是：

（1） 在关键部位起到了至关重要的机械解耦

作用，有效预防过定位等耦合效应；

（2） 在保证强度刚度的同时，有效隔离热

变形。

引力波探测卫星采用以被动热控为主，辅以

主动热控的热设计原则，对整星和关键载荷 （如

望远镜） 进行热设计，实现卫星温度水平和稳定

性，保证引力波探测卫星在轨期间光轴指向稳定，

对星间激光干涉测量精度及引力波探测精度的提

升具有重要意义。对于天琴计划后续研究，可以

引入柔性结构以保证天琴卫星的超静超稳指标要

求以及结构尺寸的稳定。

4 引力波探测卫星整星热仿真分析

热仿真分析在空间引力波探测中发挥着重要

作用，用于进行从空间热环境、温度场以及热变

形等分析计算，同时还可进行瞬态分析、稳态分

析等多种工况［34］。

仿真分析的方法主要为有限单元和有限差分

两种方法。有限单元法的基础是变分原理和加权

余量法，基本求解思想是把计算域划分为有限个

互不重叠的单元，在每个单元内，选择一些合适

的节点作为求解函数的插值点，将微分方程中的

变量改写成由各变量或其导数的节点值与所选用

图7 GOCE梯度仪上X-frame柔性支撑结构

Fig. 7 Flexible support structure of GOCE gradiometer

143



第 60卷中山大学学报（自然科学版）

的插值函数组成的线性表达式，借助于变分原理

或加权余量法，将微分方程离散求解。采用不同

的权函数和插值函数形式，便构成不同的有限单

元法。有限差分方法将求解域划分为差分网格，

用有限个网格节点代替连续的求解域。有限差分

法利用Taylor级数展开，把控制方程中的导数用网

格节点上的函数值的差商代替进行离散，从而建

立以网格节点上的值为未知数的代数方程组。

TMG （Thermal Model Generater） 和 Thermal⁃
Desktop是两种常用的用于整星热仿真软件。TMG
在有限体积表面生成有限差分网格，在每个单元

的节点 （即单元边界和中点） 之间插入计算点，

在计算点和单元质心处解决热传导（或混合传导）

问题，可以通过细化网格来减小误差。Thermal⁃
Desktop通过生成一个可解的有限元方程组并使用

熟悉的蒙特卡罗射线追踪技术来解决热分析问题，

它测量的是实际节点位置的温度，不会产生 TMG
中因节点温度而造成的相关误差。有限元仿真软

件由于计算方法的差异会与实际结果产生偏差，

未来将对这些差异的性质以及它们对结果准确性

的影响进行进一步的研究。

5 结 论

整星热控的主要目标是给引力波探测卫星内

部载荷提供一个合适的温度环境，确保有效载荷

和分系统正常工作。对于天琴卫星而言，外热流

环境主要受太阳以及地球月球的影响，规律复杂，

给整星的热分析与热控带来极大的挑战。其次引

力波探测卫星要求实现超静、超稳、超高精度，

要实现这“三超”目标，必须要求一个稳定温度

环境，天琴卫星以被动热设计为主，同时辅以主

动热设计。在结构上采用柔性结构隔热设计，在

激光望远镜镜壁上采用热控涂层来控制温度变化，

此外还要分别对望远镜和和整星进行热仿真分析。

当前面临的问题除了地心轨道外热流环境的特殊

性，还包括超精温度的测量与控制。为实现空间

引力波探测任务，这些难题都亟需进一步的研究

攻关。
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