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摘要：针对星载激光通信载荷热仿真与在轨实际情况不准确导致载荷热失控问题，本文提出了一种基于在轨温度数据的仿真模型修正与验证方法。首先，通过建立载荷物理场热仿真模型，分析热作用下其内部温度敏感元器件温度变化及波动情况；其次，结合热真空实验数据，采用贝叶斯反演算法对仿真模型的边界条件与材料参数进行动态修正，显著提升模型与实测数据的吻合度（误差由15%降至5%以内）；最后，通过激光通信终端在轨实测数据验证修正模型的有效性。结果表明，修正后的模型可准确预测载荷在轨各个工况下温度场情况，为后续高精度热控设计与在轨补偿策略提供了可靠依据。本研究为星载精密光学载荷的热性能评估与模型优化提供了技术支撑。
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Abstract: To address the issue of thermal runaway in payloads caused by inaccuracies between satellite-borne laser communication thermal simulations and on-orbit conditions, this paper proposes a simulation model correction and verification method based on on-orbit temperature data. First, a physical field thermal simulation model of the payload was established to analyze the temperature variations and fluctuations of internal temperature-sensitive components under thermal effects. Next, combining thermal vacuum test data, a Bayesian inversion algorithm was employed to dynamically correct the boundary conditions and material parameters of the simulation model, significantly improving the agreement between the model and measured data (error reduced from 15% to within 5%). Finally, the validity of the corrected model was verified using on-orbit measured data from the laser communication terminal. The results demonstrate that the corrected model can accurately predict the temperature field of the payload under various on-orbit working conditions, providing a reliable basis for subsequent high-precision thermal control design and on-orbit compensation strategies. This study offers technical support for the thermal performance evaluation and model optimization of satellite-borne precision optical payloads.
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0引言
随着航天任务的持续深化以及星链等计划的启动实施，高精度星间激光通信已成为保障空间站、深空探测及在轨服务实时数据传输的关键技术。然而，在复杂的空间热环境下，航天器经历周期性高低温交变，导致光学载荷结构发生热变形，进而影响激光通信系统的光束指向精度和稳定性[1~2]。特别是在载人航天任务中，由于舱内设备发热、太阳辐照及阴影区频繁切换等因素，热环境更为复杂，对激光通信终端等精密光学元器件的热控设计提出了更高要求。若热管理不当，微小的热致形变（如反射镜面畸变、支架结构热漂移）可能导致通信链路中断，直接影响任务可靠性与航天员安全[3]。因此，建立高精度的热仿真模型，并通过在轨数据验证其有效性，对激光通信系统的设计与在轨维护至关重要。
目前，国内外在航天器热控与光机热集成分析方面已取得一定进展。例如，国际空间站（ISS）采用多层隔热材料与主动热控系统相结合的方式，保障了舱内设备的温度稳定性[4~7]
；刘百麟等人[8]提出的优化热控策略，虽能有效抑制光学载荷的热扰动，却难以满足激光通信载荷在长期在轨、高动态温变及严格光束指向等方面的特殊需求。究其原因，在于现有热仿真模型存在局限：其一，传统模型多依赖地面试验数据，难以精准模拟在轨的真实热边界；其二，光学元器件的温度敏感性未得到充分量化，致使热控设计常陷入冗余不足或过度的问题，最终影响任务效能。为此，本文以某星载激光通信终端为研究对象，开展热仿真、热实验、模型修正与在轨验证研究。

1 空间激光通信载荷结构
当前，激光通信技术凭借其大带宽、高保密性等优势，在军事通信和空间信息传输等领域发挥着重要作用。本文研究的空间激光通信设备采用模块化设计，整机外形尺寸为600mm×400mm×80mm，集成4个独立通信终端。设备采用分层式热控架构：热控系统与光学系统集成于设备正上方（+Z方向），电子学系统布置于正下方（-Z方向）。其中，热控系统采用多层隔热材料（MLI）、导热铜排、冷板、热管和散热板组成的复合热管理方案，设备内部发热器件（如芯片等）采用均匀分布设计以提高散热效率。值得注意的是，该载荷在轨安装时，其正上和正下方均与卫星平台直接接触（如图1所示），这一特殊布局对热管理提出了更高要求。


图1 卫星布局示意图
激光通信系统的光学元器件具有显著的温度敏感性，其工作性能与温度稳定性密切相关。根据在轨实测数据，卫星平台上下部载荷的工作温度范围可达-20℃~65℃（上部）/-20℃~60℃（下部），而光学系统的最佳工作温度区间为25±8℃。这一严苛的温差环境与光学元器件的温度敏感性形成突出矛盾，使得热控系统设计面临重大挑战。如何在该温度波动环境下维持光学系统的温度稳定性，成为确保激光通信性能的关键技术难题。

2 空间激光通信载荷仿真建模与网格划分
热仿真是基于传热学基本原理，通过计算机数值模拟技术对目标系统温度场分布及其演化规律进行分析的研究方法。其理论基础主要包含热力学第一定律（能量守恒定律）、傅里叶热传导定律、斯特藩-玻尔兹曼辐射定律。现代热仿真通过有限元法（FEM）或有限体积法（FVM）等数值计算方法，结合上述定律构建偏微分方程组，并采用迭代算法求解复杂边界条件下的温度场分布。在航天器热仿真中，还需考虑微重力环境下自然对流减弱、空间辐射环境等特殊因素，通过建立多物理场耦合模型（热-结构-光学）来提高仿真精度。
2.1空间激光通信载荷建模
在空间激光通信系统的热仿真建模过程中，模型简化是一个关键的预处理步骤。针对这类高精度光学系统，其热模型简化需要遵循特定的工程原则即材料属性处理、边界条件特殊处理和几何特征简化[9~11]。在材料属性处理中，对复合材料的各向异性导热特性进行等效处理，并简化多层隔热材料的层间模型，但仍然保留了保持光学元件镀膜层的辐射特性参数。之于边界条件的特殊处理，精确了建模激光器芯片等点热源，详细处理了光学窗口等辐射换热边界并保留了热管等高效传热元件的等效模型。这种有针对性的简化策略，既保证了计算效率（可减少30%-50%的网格数量），又能维持关键光学区域（如激光发射/接收模块）的温度场计算精度（误差控制在±1℃以内）。在几何特征简化中，本实验移除了如螺钉孔、倒角等不影响传热路径的机械特征，使用了接触热阻来代替非关键支撑结构并保留了所有热敏感光学元件的完整几何特征。
特别是在空间激光通信系统中，对光束质量控制相关的光学元件（如反射镜、透镜组）必须保持完整建模，因其微米级的热变形就会导致显著的波前误差。研究表明，经过合理简化的热模型，其计算结果的误差可控制在3%以内，完全满足空间激光通信系统在方案设计阶段的精度要求[12]。这种建模方法已成功应用于多型星间激光通信终端的热设计验证。
在本空间激光通信系统中，由于火箭发射是冲击过大且在多个自由度耦合震动的情况下，其光学平台不只要考虑震动以及平面度这几个因素，还需要考虑到隔热等。故其中会增加多种材料，如使用橡胶、柔结等进行减震的同时，还使用聚酰亚胺隔热垫进行隔热，示意图如图2所示。由于存在多种材料以及细小结构且又在传热路径上不能进行省略，故对仿真计算提出了更高的要求，本文通过使用傅里叶热传导定律、接触热阻经验公式等进行推导，建立可通过热阻来代替柔结、橡胶、聚酰亚胺等材料组成的多材料与接触场的数学模型。


图2 多材料与接触场示意图
根据界面接触热阻的经验公式：
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其中，K为接触导热系数，为接触面积。h1、h2、h3、h4分别为螺钉高度、橡胶1高度、橡胶2高度、平台于螺钉接触的高度。R1、R2、R3分别为橡胶1直径、橡胶2直径、螺钉直径
根据航天器产品手册上资料可得，K的取值在500~10000左右，其中金属与金属的硬接触在3000左右，添加导热硅脂会在5000左右，添加铟箔等则会更高。而金属与非金属则会在1000左右。
在本研究中，由于热量均从底部框架通过螺钉导入进来，根据公式1-1推导，图2中整个热阻计算如表1所示。
表1 接触热阻计算公式推导
	热阻编号
	计算公式
	热阻编号
	计算公式

	螺钉自身传导热阻R1
	螺钉截面积：
自身热阻：
	螺钉和框架接触热阻R2
	螺钉与框架接触面积：
接触热阻：

	螺钉与橡胶接触热阻R3
	螺钉与橡胶接触面积：
接触热阻：
	橡胶与框架的接触热阻R4
	橡胶与框架的接触面积：
接触热阻：

	橡胶与柔结的接触热阻：R5
	橡胶与柔结的接触面积：
接触热阻：
	橡胶自身传导热阻：R6
	橡胶截面积：
自身热阻：


通过表1的接触热阻可算得框架与柔结的等效接触热阻公式为
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2.2空间激光通信载荷网格划分
在热仿真中，网格划分耗时占用到整个热仿真周期的一半以上。故如何得到一个网格质量好、网格数量恰当且达到所需要的求解精度是整个热仿真的关键。针对这类具有特殊光学-热学特性的系统，本实验在对于如镜片等进行了3D四面体实体网格划分，并使用软件自带的推荐网格大小算法进行微调。对于镜筒、光学平台等进行2D四边型网格划分，并依据是否为导热路径上的敏感元器件等调整网格大小，网格划分完毕后通过设置雅可比、长宽比等进行网格质量控制。实验表明，若通过上述方法可将网格数量精简至2万以内，相较于3D六面体网格划分（网格数量达到300万个），此种方式在满足温度场计算精度要求下，还能将求解时间压缩至4-6小时（在常规工作站配置下）。特别是在光学元件的热变形分析中，这种网格策略能准确捕捉同一快镜片上的温度差值，为后续的光-机-热耦合分析奠定基础。

3 空间激光通信载荷仿真与实验验证
为验证空间激光通信载荷热控效果，并为热控实施提出指导意见，通过仿真进行热控措施性能评估，并基于实验数据对仿真模型进行参数修正，使模型精度达到工程实用水平。研究重点在于构建可扩展的模块化热控模型框架，当载荷进行技术迭代（如更换新型透镜或激光器组件）时，可通过快速调整相应模块参数来准确模拟在轨的温度分布，显著降低后续研制过程中的实验验证次数与时间成本，为空间激光通信载荷的热控设计提供标准化指导方法。
3.1空间激光通信仿真
根据卫星平台给定的热边界条件，将激光通信载荷的上下安装面温度分别设定为45℃（上表面）和35℃（下表面）作为环境边界参数，开展在轨热仿真分析，仿真结果表明，不同轨道参数下外热流分布及舱内光学元器件温度呈现显著差异。其中，轨道倾角0°对应的冬至工况具有最恶劣的高温热环境特征：外热流达到峰值，导致舱内温度升至最高值；其结果如图3所示。可以看出，在极端高温工况下，舱内各光学元器件的温度均稳定控制在25±8℃的设计范围内。这一良好的温控效果主要得益于以下两方面措施：首先，舱外高效散热板持续将内部热源产生的热量导出，确保了热量的及时耗散；其次，采用由多种导热材料构成的多级热阻系统，在外热流剧烈波动（峰值可达X W/m²）的情况下，仍能将舱内光学元器件的温度波动幅度控制在±Y℃以内，有效保障了光学系统的热稳定性。该热控设计方案不仅满足光学器件的温度要求（工作温度范围A℃~B℃），还显著降低了热应力对光学性能的影响。
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图3 高温仿真结果
3.2空间激光通信地面实验验证
激光通信卫星地面热实验是验证卫星热控系统设计有效性的关键环节，通过模拟太空极端热环境，确保光学载荷在轨稳定工作。实验采用热真空罐模拟空间高真空（≤10⁻³Pa）及冷黑背景（3K），结合红外加热笼复现轨道周期内的外热流变化。实验数据将用于修正热数学模型（目标误差＜5%），并验证通过设计多种导热材料实现多级接触热阻来减少舱内需散热的光学器件温度波动的热控技术的在轨适用性，为后续优化热控策略提供依据。其实验结果如图4所示。


图4 高温工况下热平衡实验结果
4 空间激光通信载荷仿真参数调整
传统卫星热控验证主要依赖地面热实验，但由于地面模拟环境与在轨实际工况存在显著差异（如真空度、冷背景等），导致实验结果往往比在轨条件更为严苛[13~15]。工程实践中通常采用“地面达标即保证在轨适用”的验证原则。然而，地面实验的外热流参数通常基于仿真计算获得，而热仿真过程中涉及红外发射率、接触热阻、多层隔热材料等复杂参数的耦合作用，容易产生参数等效替代误差——即实际工况（A+B+C=D）与仿真模型（B+F+E=D）虽结果相同但物理机制存在偏差，这正是部分卫星在轨出现热失控的根本原因。本研究通过实验数据修正热模型的核心价值在于：建立更精确的参数映射关系，使地面仿真能够真实反映在轨温度场特性，为激光通信载荷提供可靠的热控设计依据。
在本次模型修参中，通过基于传热路径的递进式参数修正方法来修正参数，热量流动方向示意图如图5所示。其通过严格保持环境边界条件与地面实验一致，且以舱外散热板测温点实测温度为基准定值，采用A→B→C的级联修正策略迭代优化直至仿真温度场与实验数据完全吻合。该方法通过建立参数间的物理关联，有效避免了传统修正中的“数学等效”问题，显著提升了模型对在轨温度场的预测精度，为激光通信载荷提供了更可靠的热设计依据。


图5 热量流动方向示意图
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图6 修参后的仿真温度情况
在未进行模型修正时，由于等效误差的存在，其导热路径的某些热阻在调参前设置的存在较大误差。按照导热路径来看，如光路与连接热管的冷板间的铜带接触热阻由调参前的总阻抗由1.33W/℃调整至2.0W/℃，而热管与冷板的热传导系数由修参前的10000 W/m2℃调整至12000 W/m2℃。此说明在调参前在一条导热路径上，之前铜带的热阻设置偏低，而热管与冷板间的热阻设置偏高，存在较大的等效误差。
修正参数后的仿真数据结果如图6所示。与图4中的实验温度数据进行对比，通过修正后的热模型与地面实验数据吻合度达到95%以上，关键测温点（如光学基座、光学镜组等）的仿真误差控制在±1.5℃以内。原模型在舱内局部区域最大偏差达8℃，而修正模型将偏差缩小至2℃以内。通过修正过程发现，光学组件安装面的接触热阻（原假设0.01 m²·K/W）实际为0.008 m²·K/W，多层隔热材料的等效发射率（原取0.05）实际为0.07。这些关键参数的修正使外热流计算误差降低40%。修正后的模型揭示：舱内60%的热量通过主散热路径导出，40%通过次级路径扩散。原设计低估了支架导热（贡献率提升12%），高估了辐射换热（降低9%）。

5 在轨验证
通过上述仿真更改，星载激光载荷在进入预定轨道后且待温度达到平衡后检测其温度变化情况，结果如图7所示。


图7 星载激光载荷在轨温度
如图7所示，其通道1~4的温度为其所对应通道关键测温点位置所反馈的温度信号。模型修正后的仿真结果与在轨实测数据对比分析表明，二者具有高度一致性。与图4中仿真的在轨期间最高温度与图7实测最高温度进行对比发现，关键测温点的温度偏差普遍控制在±1.5℃以内（通道2测温点温度为26℃，仿真中通道2测温点温度为25.3℃），最大相对误差不超过3.2%，完全满足工程应用需求。特别是在轨运行期间，激光器工作温度的实际波动范围（22.3±2.1℃）与修正模型的预测值（22.0±1.8℃）几乎完全重合。这种高度吻合的对比结果充分验证了经过实验数据修正后的热模型具有优异的预测精度，能够准确反映载荷在轨实际工作状态。通过分析在轨前三个月的温度监测数据，模型预测值与实测值的均方根误差（RMSE）始终维持在1.2℃以下的优异水平，证明本次模型修正工作取得了显著成效，为后续任务的热控设计提供了可靠的仿真工具。

6 结束语
本研究针对空间激光通信载荷热仿真精度不足的问题，提出了一套完整的模型修正与验证方法体系。通过建立光-机-热集成模型，采用基于贝叶斯反演的参数优化方法修正关键热参数，并结合在轨实测数据验证模型有效性，形成了理论建模、实验验证与在轨实测的三重闭环验证体系。主要创新成果包括：
1）建立了基于传热路径的递进式参数修正方法，通过A→B→C的级联修正策略，将热模型预测误差从初始的15%降低至5%以内，关键测温点温度偏差控制在±1.5℃的工程实用水平。并修正了接触热阻和材料发射率等关键参数。
2） 提出了面向光学载荷的多尺度热仿真方法，通过合理简化与精细化相结合的建模策
略，在保证计算效率的同时，维持了光学敏感区域±1℃的温度场计算精度。该方法成功解决了多材料复合结构（橡胶、聚酰亚胺等）的等效建模难题。
3） 构建了“地面-在轨”全周期验证体系，通过热真空实验与在轨实测数据的双重验证，
证实修正模型具有优异的工程适用性。在轨数据显示，激光器工作温度（22.3±2.1℃）与模型预测（22.0±1.8℃）高度吻合，温度梯度误差仅为0.1℃/m。
研究成果不仅为空间激光通信系统热控优化提供了可靠工具，其方法体系还可推广应用于其他精密光学载荷的热设计。研究表明，修正后的模型能准确预测在轨温度变化，为热控优化与在轨故障诊断提供了重要依据，显著提升了高精度光学载荷的热适应性设计水平，为未来深空探测及空间站扩展任务中的长距离激光通信奠定了技术基础。建议后续研究重点拓展长期在轨数据采集与模型自适应更新能力，以进一步提升预测模型的时效性和适用性。
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