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卫星主动控温回路的设计模型与算法
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［摘要］　使用电加热器的卫星主动控温回路是一种重要的主动热控措施，通过简明扼要的机理分析建立起
该主动控温过程中受控对象温度变化的动态方程，得出了稳态控温、瞬态控温两种基本的控温模式下主动控
温回路电加热器功率需求的计算表达式，给出了进行主动控温回路电加热器热功率设计计算的一般流程，较
详细地分析了一个具体设计算例，为卫星主动控温回路设计计算提供了简便的计算模型和方法。
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1　前言
使用电加热器的主动控温回路是一种重要的主

动热控措施，在卫星内部及外部元器件的温度控制
中十分常见

［１ ～４］ 。 图 １ 为卫星主动控温回路原理，
图 ２ 为控温回路常用的不同形状电加热元件［５］ 。
由于主动控温回路可以方便地与各种开关控制、
ＰＩＤ 控制等闭环控制技术相结合，因此应用比较灵
活，可以取得比较满意的控温效果。

图 1　典型卫星控温回路
Fig．1　Type temperature control loop of satellite

采用电加热器的主动控温回路属于有源热控装

置
［６］ ，其加热元件在控温过程要消耗电能，而加热

元件的功率又与其质量和体积的大小密切相关，因
此在设计过程中合理地确定卫星各个主动控温回路

图 2　控温回路不同形状的电加热元件
Fig．2　Different forms’ electrical heater in

temperature control loop

加热元件的功率需求，对于减小卫星热控系统的功
耗、质量和体积占用率具有重要意义。

笔者通过合理的机理分析，建立并介绍了卫星
主动控温回路加热元件功率需求的计算模型和设计

流程，并扼要地分析了应用算例。
2　理论分析与设计模型
2．1　控温对象温度变化的动态方程

主动控温回路的受控对象一般是航天器的局部

设备节点，考虑到局部设备节点的热容量和时间常
数远小于整个航天器的热容量和时间常数，因此在
主动控温回路的控制过程中可忽略航天器的平均温
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度变化。 受控设备节点与整个航天器平均温度之差
（以下简称过余温度）为

θi ＝T i －Tsat （１）
式中 T i 和 T sat分别为第 i 个受控设备节点的平均温
度和整个航天器的平均温度。

由此，在第 i个受控设备节点所有内部、外部热
源总功率 Q i 的作用下，反映其过余温度动态变化的
微分方程为

ｄθi

ｄt ＋K i

C i
θi ＝１

C i
Q i （２）

式中 K i 和 C i 分别为第 i 个受控设备节点与航天器
间的热导和第 i个受控设备节点的热容。
2．2　稳态控温过程的加热功率需求

当受控设备节点处于稳定状态时，
ｄθi ／ｄt ＝０ （３）

记受控设备节点自身内部热源与受到的空间热

辐射功率之和为 Q b， i，则由式（２）和式（３）可得稳态
控温模式下主动控温回路电加热器的功率需求为

Qds， i ＝K iθs， i －Qb， i ＝K i（Ts， i －T sat） －Q b， i （４）
式中 Ts， i和 θ s， i为受控设备节点的设计稳态温度及其

对应的过余温度。
从式（４）中可以计算受控设备节点温度不变时

的控温回路的加热功率需求。
2．3　瞬态控温过程的加热功率需求

求解式（２）可得受控设备节点 t 时刻的过余温
度的分析解为

θi ＝θ０， i ｅｘｐ（ －K i

C i
t） ＋Q i

K i
［１ －ｅｘｐ（ －K i

C i
t）］ （５）

式中 θ０， i为受控设备节点的初始过余温度。
当已知瞬态控温过程受控设备节点的初始温

度、时刻 t及此时的瞬时温度要求值时，从式（５）中
可得该受控设备节点的各种热源功率之和为

Q i ＝K i
θi －θ０ i ｅｘｐ［ －（K i ／C i） t］
１ －ｅｘｐ［ －（K i ／C i） t］ （６）

由式（６）可知，当第 i个受控设备节点温度控制
区域的下限和上限温度分别为 Tｍ ｉｎ和 Tｍ ａｘ以及加热

时间为 tｐ 时，主动加热回路功率需求为
Qdt，i ＝Ki

（Tｍａｘ －Tｓａｔ） －（Tｍｉｎ －Tｓａｔ）ｅｘｐ［ －（Ki ／Ci）tｐ］
１ －ｅｘｐ［ －（Ki ／Ci）tｐ］ －

Qｂ， i （７）
式中 Qｂ， i为作用在第 ｉ 个受控设备节点上除了要设
计的控温回路之外的所有热源功率的总和。
2．4　主动控温回路加热功率设计计算流程

运用设计计算模型进行主动控温回路加热功率

设计，且要求加热器功率能够同时满足稳态控温和
瞬态控温需要时，所需的计算流程如图 ３ 所示。

图 3　计算流程图
Fig．3　Flow chart of the calculation

设计输入包括：受控对象的热容量，卫星的平均
温度，受控对象与卫星间的热导，受控对象的最高允
许温度、最低允许温度、设计工作温度、最低温度与
最高温度间的加热时间，除目标电加热器外的附加
热源功率等。

设计输出包括：稳态控温加热功率需求，瞬态控
温加热功率需求，控温回路电加器的设计功率等。

主要设计计算步骤：首先根据设计输入条件计
算控温回路的稳态控温加热功率需求与瞬态控温功

率需求，然后进行比较，取其大者为主动电加热器的
设计功率，以满足不同控温模式的需要。
3　算例分析

以某卫星舱内热容量为 ９０．４ Ｊ／Ｋ 的设备为受
控对象进行设计计算与分析，该设备控温模式下的
控温区域上限和下限温度分别为 ３２ ℃和 ２８ ℃，设
计工作温度为 ３０ ℃，卫星舱内平均温度为 ２８ ℃，设
计要求主动控温回路加热器的加热功率能够同时满

足瞬态控温及稳态控温的需要。 应用模型与算法的
设计计算结果及其分析如下：

１）图 ４ 中曲线“稳态”和“瞬态”分别为受控对
象与卫星间热导为 ５ Ｗ／Ｋ，控温区域下限与上限温
度间设计加热时间在 １ ～６０ ｓ 之间调整时，根据设
计计算结果绘制的稳态功率需求和瞬态控温功率需

求曲线，表 １ 为不同加热时间对应的部分设计结果。
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图 4　功率需求随设计加热时间变化
Fig．4　The power demand change with design time

表 1　不同加热时间的设计计算结果
Table 1　Design results of different heating time

加热

时间／ｓ
稳态功率

需求／Ｗ
瞬态功率

需求／Ｗ
设计加热

功率／Ｗ
１０ １０ ４７．０７７ １６４ ４７
２０ １０ ２９．８８７ １２１ ３０
３０ １０ ２４．６９９ ７０３ ２５
４０ １０ ２２．４５７ ７５ ２３
５０ １０ ２１．３４３ ４７５ ２２
６０ １０ ２０．７５１ ２８ ２１

从图 ４ 和表 １ 可以看出，在其他对象参数一定
时，稳态控温功率不随设计加热时间变化而变化
（曲线“稳态”）；瞬态控温功率需求随设计加热时间
增加而减小，但减小幅度会逐渐放慢 （曲线 “瞬
态”）。 这表明，在瞬态控温过程中，用于克服受控
对象热惯性的加热功率会随着所要求的控温速度的

减慢（设计加热时间加长）而降低的客观规律，因此
在进行主动控温回路设计时，为了减少热控系统的
功耗，不宜选择过快的控温速度（下限与上限温度
间的加热器工作时间不宜过短）。

２）图 ５ 中曲线“稳态”和“瞬态”分别为控温区
域下限与上限温度间设计加热时间为 ３０ ｓ，受控对
象与卫星间热导在 １ ～５０ Ｗ／Ｋ 之间调整时，根据设
计计算结果绘制的稳态功率需求和瞬态功率需求曲

线，表 ２ 为受控对象与卫星间不同热导值对应的部
分设计结果。

从图 ５ 和表 ２ 可以看出，在其他对象参数一定
时，稳态控温功率需求和瞬态控温功率需求均随着
受控节点与卫星间热导的增加而增加，但瞬态控温
功率需求的增加速度较快。 这说明，如果将主动控
温回路与隔热、涂层等主动热控措施相结合，合理增
加控温对象与其工作环境间的热阻，可以降低主动
加热回路的功耗。

图 5　功率需求随对象热导变化
Fig．5　The power demand change with the

thermal conductivity of control object
表 2　采用不同热导的设计计算结果
Table 2　Design results of using
different thermal conductivity

热导

／Ｗ· Ｋ －１
稳态功率

需求／Ｗ
瞬态功率

需求／Ｗ
设计加热

功率／Ｗ
１ ２ １４．１６３ ７５１ １４
２ ４ １６．４９２ ５９８ １７
３ ６ １９．０３２ ８３９ １９
４ ８ ２２．０５７ ８８４ ２２
５ １０ ２４．６９９ ６９６ ２５
６ １２ ２７．７９５ ０８４ ２８

4　结语
合理设计主动控温回路电加热器的加热功率，

对减少卫星主动热控系统的功耗、质量和体积占用
率具有重要意义。 通过机理分析建立起稳态控温、
瞬态控温两种基本控温模式下主动控温回路电加热

器功率需求的计算模型，给出了其设计计算流程。
算例分析表明，这些模型和算法可以简便地用于卫
星主动控温回路的设计与分析计算。
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