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摘　 要：推进剂补加是确保光学舱在轨长寿命工作的重要功能，补加过程面临的热环境条件比以往任

务恶劣，全过程热控制十分必要。 针对光学舱推进剂补加过程的复杂传热新问题，建立包含压气机、
液冷模块和环路热管等部件的光学舱平台集成热数学模型，进行热分析仿真研究，并开展系统级热试

验。 对比高温和低温 ２ 种补加条件的瞬态热分析和热试验结果，研究传热关系和温度变化规律；针对

热试验中垂直热管因重力因素从不运行至运行的瞬态过程，提出一种变热导率仿真方法；提出高温补

加优化设计方案并进行在轨预示。 结果表明：瞬态仿真结果与试验结果吻合良好，验证了热分析方法

和仿真模型的准确性和有效性；在轨补加采用压气机本体预热并启动 ２ 套环路热管，压气机的最高温

度≤３４．１℃，预热总功耗 ５０ Ｗｈ，满足指标要求。 研究结果对于光学舱停靠空间站期间的推进剂补加

流程设计具有一定参考价值。
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　 　 中国空间站工程计划研制的“巡天”光学舱平

台，用于上行多功能光学设施，单独发射入轨，与空

间站共轨飞行，支持多功能光学设施开展巡天观测；
需要时可与空间站对接，开展推进剂补加、设备维修

维护和载荷设备升级等活动，延长光学舱的寿

命［１］。 在巡天观测能力上，与哈勃望远镜相比，它
的分辨率与之相当，但视场却大出 ２００ 多倍［２］。

推进剂在轨补加是确保光学舱长寿命工作并实

现最大科学产出的重要条件。 通过推进剂在轨补加

可延长光学舱的在轨运行寿命。 光学舱是中国第一

个采用推进剂在轨补加技术延寿的无人航天器。 在

此之前，天舟一号于 ２０１７ 年 ４ 月 ２０ 日发射，与天宫

二号对接后，成功验证了推进剂在轨补加技术。 天

舟货运飞船采用“增压气体回用＋推进剂恒压挤压”
技术方案，货运飞船完成与被补加航天器的推进剂

管路对接与密封，由被补加航天器压气机将贮箱气

腔内增压气体回抽至气瓶，降低贮箱背压，以具备接

收推进剂条件，货运飞船再以恒压方式将推进剂输

送至被补加航天器膜盒贮箱，完成推进剂补加［３］。
光学舱采用与空间站一体化的在轨补加方案，具备

经由空间站管路接受货运飞船推进剂补加的能力。
但与空间站相比，光学舱推进剂补加时的热控

制方式具有较大差异。 空间站采用泵驱单相流体回

路方案进行热控制，推进剂补加时压气机产生的热

量由空间站上的单相流体回路带走。 光学舱采用环

路热管散热为主、舱门被动散热为辅的方案进行热

控制，推进剂补加时压气机的热量主要由舱体带走。
另外，光学舱为非密封结构的无人航天器，停靠空间

站期间为节约能源，舱体温度较低，基本维持在一般

电子设备储存温度下限偏上的水平。 当停靠空间站

时，光学舱压气机的温度比空间站压气机的温度低

很多，最低约为－１４℃。 空间站即使低功率运行时，
流体回路温度仍可维持 ８℃左右。 因此光学舱压气

机的热控制既需要解决推进剂补加时的大功率散热

问题，又应解决压气机启动前的加热问题。
压气机是空间补加系统的关键单机［４⁃５］，一方

面压气机抽气增压工作由于机械运动而产生的巨大

热量（约 ５００ Ｗ）需要排散，如果能量得不到有效排

散导致压气机温度过高将影响压气机工作性能和可

靠性［６］。 为解决压气机的散热问题，光学舱为压气
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机配置了单相流体回路散热系统，这套系统继承了

天宫二号和空间站的设计。 这一设计具有中国特

色，与俄罗斯空间站采用风机散热不同［７⁃８］。 流体

回路的循环泵、阀和补偿器等部件集成到液冷模块

上，同时液冷模块的底部为冷板。 压气机的热量通

过流体工质在循环泵的作用下传输至冷板，再由冷

板传输到舱体上进行散热。 另一方面，压气机启动

时温度也不能过低。 过低的温度将导致压气机内部

润滑油黏度过高，影响运动副的润滑效果。 压气机

启动时，为保证压气机内润滑油处于最佳工作状态，
需将压气机温度提高至 ４℃以上。 综上，温度过高

或过低都将影响压气机的可靠性、寿命以及运行

效率。
文献［９⁃１０］对推进剂补加过程进行了建模和仿

真，主要对流动过程的压力和流量等参数进行了研

究，但没有涉及传热过程。 文献［１１］对国际空间站

机器人推进剂补加装置进行了热设计，考虑不同安

装情况和外热流条件对装置温度进行了仿真计算，
但没有对补加过程的流动换热情况进行分析。 目前

处于研制中的光学舱后续将发射入轨与中国空间站

长期伴飞。 推进剂补加系统是光学舱的重要组成部

分，其复杂程度和面临的环境条件比以往任务更加

恶劣，解决推进剂补加过程中的热问题十分重要。

１　 光学舱推进剂补加热控制方案

光学舱平台采用“环路热管主动热控为主、舱
门散热面被动热控为辅”的复合热控制方案。 环路

热管作为核心部件，建立了一个散热和保温系统。
独立飞行阶段，环路热管进行传热，设备热耗主要通

过环路热管传输到辐射器排散；对接停靠空间站阶

段，环路热管进行隔热，电子设备独立保温。
光学舱平台设备主要安装在十棱柱（舱体主结

构）的内外两侧，十棱柱结构板内预埋正交铝－氨槽

道热管网络将单块结构板进行等温化，另外十棱柱

内部用外贴铝－氨槽道热管将结构板进行连接，促
进十棱柱间的等温化。 环路热管蒸发器安装在十棱

柱内部，冷凝器与安装在十棱柱外部的辐射器进行

热耦合。 推进剂补加压气机布置在十棱柱中央的推

进主模块上。 液冷模块由泵、膨胀器、泵控制器、过
滤器、压传、管路等组成。 液冷模块各组件集成在液

冷模块安装板上，再整体安装到液冷模块冷板上。
液冷模块随其自身冷板一起安装到十棱柱舱板内表

面。 压气机与液冷模块冷板之间有流体回路管路连

接，管路内部充装液体工质。 从传热路径看，压气机

工作的废热通过流体回路工质带到液冷模块冷板后

传递至对应的十棱柱舱板，再通过与十棱柱结构耦

合的环路热管系统和十棱柱结构外部的舱门散热面

共同对外散热。 光学舱停靠空间站飞行时，舱内热

负荷较低，整舱处于低温状态，推进剂补加前压气

机、液冷模块和十棱柱结构的最低温度在－１４℃ 左

右。 为达到压气机启动温度≥４℃要求，压气机预热

有直接预热和间接预热 ２ 种方案。 直接预热是通过

压气机本体上的加热器对其进行加热升温。 为减小

压气机向液冷模块的漏热，预热期间关闭流体回路

循环泵。 间接预热是通过加热液冷模块所在的舱体

结构，先提高液冷模块温度，并开启循环泵间接给压

气机补偿热量。 由于液冷模块与舱体紧密相连，间
接预热过程中液冷模块上有部分热量漏给舱体。

光学舱平台的热控制方案示意如图 １ 所示。

图 １　 光学舱平台和推进剂补加系统热控制方案

图中 ＬＨＰｓ 为环路热管系统，环路热管内部充

装的工质为氨，压气机与液冷模块间的单向流体回

路内部工质为全氟三乙胺。 压气机 １ ～ ３ 安装在十

棱柱中央的推进主模块上，液冷模块 Ａ 安装在十棱

柱隔舱 Ｆ 区（图中 Ｂａｙ⁃Ｆ）内表面，液冷模块 Ｂ 安装

在隔舱 Ａ 区（Ｂａｙ⁃Ａ）内表面。

２　 热分析仿真模型

２．１　 传热模型

从上述热控制方案看出，推进剂补加系统的压

气机、液冷模块与光学舱平台舱体是紧密相连的，推

·９９４·
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进剂补加系统各部组件的温度与舱体温度是强耦合

关系。 压气机温度与推进主模块、液冷模块和舱内

辐射边界温度交联，液冷模块温度与所在的隔舱温

度交联，而隔舱温度除受到其他隔舱温度影响外，还
受舱外设备以及环路热管工作状态影响，尤其是压

气机工作期间产生的巨大热量依靠整个舱体进行热

排散。 因此涉及推进剂补加过程的传热是热传导、
热辐射和管内流体流动换热三者互相耦合的复杂传

热问题，有必要将推进剂补加系统放入到整个光学

舱平台的热分析模型中进行整体性考虑。
采用控制体积法，求解导热和辐射耦合方程，对

于控制体积，热平衡方程为

∫
Ａ
ｑｎｄＡ ＋ ∫

Ｖ
ｑ′ｄＶ ＝ ∫

Ｖ
ρｃ δＴ

δｔ
ｄＶ （１）

式中： ｑｎ 为穿过控制体边界的热流；ｑ′ 为控制体内

热源；Ａ为穿过控制体边界的面积；Ｖ为控制体体积；
Ｔ 为控制体温度；ρ 为控制体密度；ｃ 为控制体比

热容。
描述整个光学舱平台在轨状态的热平衡方程为

ρｉｖｉｃｉ
ｄＴｉ

ｄｔ
＝ Ｑｉ ＋ ｑｉ ＋ ∑

Ｎ

ｊ ＝ １
Ｄ ｊｉ（Ｔ ｊ － Ｔｉ） ＋

　 ∑
Ｎ

ｊ ＝ １
Ｇ ｊｉ（Ｔ４

ｊ － Ｔ４
ｉ ） （２）

式中，下标 ｉ，ｊ 表示控制体单元；Ｔ 为温度；ρ 为密度；
ｖ为体积；ｃ为比热容；ｔ为时间；Ｑ为空间外热流；ｑ为
内热源或加热功率；Ｄ ｊｉ 和 Ｇ ｊｉ 分别为单元 ｊ 和 ｉ 之间

的线性热导和辐射热导。
空间外热流描述如下

Ｑｉ ＝ ∑
ｉ
Ａｉ（αｓｉϕ１ｉＳ ＋ αｓｉϕ２ｉＥｒ ＋ εｈｉϕ３ｉＥｅ） （３）

式中： Ｑｉ 表示单元 ｉ吸收的空间外热流；Ａ为面积；αｓ

为太阳吸收率；εｈ 为半球红外发射率；ϕ１ 为太阳直

接投射角系数；ϕ２ 为地球反照角系数；ϕ３ 为地球红

外辐射角系数；Ｓ 为太阳常数；Ｅｒ 为地球对阳光的平

均反射密度；Ｅｅ 为地球平均红外辐射密度。
对环路热管传热，蒸发器与冷凝器间传热、冷凝

器与辐射器间传热用线性热导模拟。 当环路热管阻

断传热时 Ｄ ｊｉ ＝ ０。
对流体回路中工质流动，线性热导 Ｄ ｊｉ 描述为上

游对下游流体输运单元的运输项 ρｌｕπＤ２Ｃｐ ／ ４。 其

中 ρｌ 为流体工质密度，ｕ 为工质流动流速，Ｄ 为流体

管路直径，Ｃｐ 为工质比热容。 流体对管壁的对流换

热努赛尔数采用经验公式［１２］

Ｎｕ ＝ （０．４ Ｒｅ ＋ ０．０６Ｒｅ０．６７）Ｐ０．４
ｒ （４）

２．２　 热数学模型

将传热模型采用基于有限元网格的控制体积法

数值离散建立光学舱平台集成热数学模型，进行网

格无关性验证后共划分 ９６ １３２ 个节点，６８ ５２６ 个单

元。 控制体积以有限元单元来定义，控制体积的每

个子表面都是一个单元的二等分面，采用离散逼近

法对单元分区进行体积积分和对积分点表面进行面

积分，所有节点都有一个完整的控制体积方程［１３］。
时间离散采用绝对稳定的向后差分法，该方法与

Ｃｒａｎｋ⁃Ｎｉｃｈｏｌｓｏｎ 法相比更适合大规模计算，与向前

差分法相比更稳定。 包含时间和空间的离散方程为

ρｉｃｉΔｘｉΔｙｉΔｚｉ
［Ｔｉ（ ｔ ＋ Δｔ） － Ｔｉ（ ｔ）］

Δｔ
＝

Ｑｉ ＋ ｑｉ ＋ ∑
Ｎ

ｊ ＝ １
Ｄ ｊｉ（Ｔ ｊ － Ｔｉ） ＋ ∑

Ｎ

ｊ ＝ １
Ｇ ｊｉ（Ｔ４

ｊ － Ｔ４
ｉ ）[ ]

ｔ ＋Δｔ

（５）
　 　 热模型中包括光学舱平台导热和辐射换热模型

（含压气机、液冷模块、铝－氨槽道热管、环路热管、
辐射器、所有舱内电子设备、舱外导热设备和舱体结

构）、压气机与液冷模块间的一维流动换热模型以

及舱体外表面空间外热流分析模型，如图 ２ 所示。

图 ２　 热数学模型

３　 推进剂补加过程热试验

光学舱平台热试验中设计了 ２ 种工况分别对停

靠空间站时高温补加和低温补加过程进行系统级验

证。 热试验在 ＫＭ⁃８ 空间环境模拟器中进行，真空

度优于 １．０×１０－３ Ｐａ，热沉温度－１７３ ℃，轨道外热流

由红外加热笼模拟，压气机 １ 和液冷模块 Ｂ 为真实

产品。

·００５·
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３．１　 高温补加过程

以光学舱停靠空间站热平衡试验高温工况为起

点，进行推进剂补加瞬态热试验。 停靠高温工况热

平衡时，舱体温度约－６ ℃。 Ｔ０ 时刻，液冷模块 Ｂ 所

在隔舱 Ａ 区（Ｂａｙ⁃Ａ）施加 １００ Ｗ 电加热，对液冷模

块 Ｂ 进行辅助加热。 Ｔ０ ＋１ ２００ ｓ，液冷模块 Ｂ 所在

隔舱 Ａ 区（Ｂａｙ⁃Ａ） 内表面再施加 １００ Ｗ 电加热。
Ｔ０＋２ ５８０ ｓ，启动液冷模块 Ｂ 循环泵对压气机 １ 预

热。 Ｔ０＋４ ０２０ ｓ，关闭舱体结构 ２００ Ｗ 加热器。 Ｔ０＋
５ １００ ｓ，压气机 １ 启动工作。 Ｔ０ ＋１３ ２００ ｓ，启动隔

舱 Ｂ 区的 １ 套环路热管，对液冷模块 Ｂ 和压气机 １
辅助散热。 Ｔ０＋４８ １８０ ｓ，压气机 １ 关机。
３．２　 低温补加过程

以光学舱停靠空间站热平衡试验低温工况为起

点，进行推进剂补加瞬态热试验。 停靠低温工况热

平衡时，舱体温度约－１４ ℃。 Ｔ０ 时刻，对压气机 １
表面预热，电加热补偿功率 ３００ Ｗ。 Ｔ０ ＋２ ８８０ ｓ，关
闭压气机 １ 预热加热器。 Ｔ０＋３ １８０ ｓ，压气机 １ 启动

工作。 Ｔ０＋４ ５００ ｓ，启动液冷模块 Ｂ 循环泵对压气

机 １ 进行散热。 Ｔ０ ＋４６ ５６０ ｓ，压气机 １ 关机。 Ｔ０ ＋
４８ ２４０ ｓ，液冷模块 Ｂ 关闭。

４　 全流程热分析仿真结果

利用所建立的热分析仿真模型，对热试验时高

温和低温补加进行全流程的瞬态热分析仿真，与热

试验结果进行对比，验证热分析模型的准确性。
４．１　 高温补加

高温补加过程的瞬态热分析结果与热试验结果

对比见图 ３。 从温度曲线看，瞬态温度计算值与试

验值吻合性较好，整体温度偏差不超过 ４ ℃，９６％时

间内温度偏差小于 ３ ℃。

图 ３　 高温试验工况推进剂补加系统温度变化曲线

压气机 １ 工作前，先通过预热液冷模块 Ｂ 所在

的隔舱 Ａ 区结构板将液冷模块 Ｂ 温度提升，而后启

动液冷模块 Ｂ 循环泵通过流体回路建立与压气机 １
间的耦合换热，从而间接地对压气机 １ 进行预热。
在舱体结构上施加 １００ Ｗ 加热功率，液冷模块 Ｂ 温

度在 ２０ ｍｉｎ 内由起始的－６．４℃升高到 ０．３ ℃，升温

速率 ０．３３５ ℃ ／ ｍｉｎ。 继续在舱体结构上增加 １００ Ｗ
加热功率，液冷模块 Ｂ 的预热速率加快，在 ２０ ｍｉｎ
内由 ０．３ ℃升高到 ７．６ ℃，升温速率 ０．３６５ ℃ ／ ｍｉｎ。
启动液冷模块 Ｂ 流体回路循环泵后，压气机 １ 的温

度由 １．９ ℃升高到 ４．６ ℃ （１０ ｍｉｎ 内），同时舱体和

液冷模块温度均出现先降低后升高的趋势。 先降低

是由于压气机与液冷模块和舱体之间产生了换热，
压气机温度升高，液冷模块和舱体温度降低。 后升

高是由于舱体上 ２００ Ｗ 的加热还在维持，导致舱温

短暂下降后继续上升。 压气机 １ 启动工作前温度

６．３ ℃，满足≥４ ℃要求。 压气机 １ 工作后，液冷模

块及舱体温度均不同程度升高，压气机最大温升速

率约 ０．４６ ℃ ／ ｍｉｎ。
图 ４ 是液冷模块 Ｂ 所在的隔舱 Ａ 区热管网络

示意图，隔舱 Ａ 区和 Ｂ 区以及十棱柱结构其他区域

通过上下两圈外贴热管阵列进行热耦合。 隔舱 Ｂ
区上布置有 ３ 套环路热管，从上至下依次是环路热

管 １，２ 和 ３。 压气机 １ 工作时，其热量传递给液冷

模块 Ｂ，然后通过舱体排散。 隔舱 Ａ 区的 １ ～ ９ 铝氨

槽道预埋热管为垂直布置，由于高温补加热试验工

况光学舱平台电子单机和压气机传输给液冷模块 Ｂ

图 ４　 隔舱 Ａ 区和 Ｂ 区间热管网络示意图
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的热量集中在垂直热管上端，推进剂补加试验刚开

始时垂直热管在逆重力作用下等温性较差。 但液冷

模块 Ｂ 通过底部 ５ 根预埋水平热管将热量传递给

附近的预埋热管 ４，５，６，在底部热量的逐渐输入下，
预埋热管 ４，５，６ 在试验过程中逐一启动运行。 由于

推进剂补加过程热量始终位于热管上端，预埋热管

７，８，９ 在整个试验过程中没有启动。 值得说明的

是，此现象为地面热试验时光学舱处于垂直姿态导

致，在轨飞行时由于没有重力的影响，热管两端的等

温性是良好的，一般小于 ３ ℃。
热管启动表现为热管两端温差迅速减小，即垂

直热管下端的温度迅速升高，且温度高于上端温度。
为模拟热管由不启动转为启动这一瞬态过程，模型

中将热管的热导率 λｈｐ进行如下设置

λｈｐ ＝ １８０ Ｗ ／ （ｍ·Ｋ），　 ｔ ＝ ［０，τ）

λｈｐ ＝ １ × １０５ Ｗ／ （ｍ·Ｋ），　 ｔ ＝ ［τ，∞ ］{ （６）

式中， τ 为热管启动时刻。
以图 ４ 中预埋热管 ５ 为例，将其热物性进行上

述设置后，热管两端的试验温度与计算温度对比见

图 ５。 热管启动前两端温差超过 １０ ℃，启动后温差

降低到 ３ ℃以内。 热管启动和运行时，内部气液两

相分布复杂，图中曲线变化规律一致，试验温度和计

算温度最大偏差不超过 ５ ℃，说明本文对逆重力铝

氨槽道热管动态传热的模型设置基本能够真实地模

拟热管从不运行到运行过程的物理状态，可满足工

程需要。

图 ５　 垂直预埋热管热分析温度与试验温度对比

隔舱 Ａ 区的垂直预埋热管启动以及环路热管 ３
开机运行后，压气机的温升趋势得到抑制。 推进剂

补加结束时，压气机 １ 温度 ３８．８ ℃，液冷模块 Ｂ 温

度 ３２．７ ℃，满足温度指标要求，压气机与液冷模块

温差 ６．１ ℃。 从高温工况推进剂补加看出，舱体

２００ Ｗ预热模式下，经过 ６７ ｍｉｎ，压气机温度由

１．９ ℃ 提 升 至 ６． ３ ℃， 压 气 机 温 升 速 率 约

０．０６６ ℃ ／ ｍｉｎ。 从舱体预热至压气机启动，时长为

８０ ｍｉｎ。
４．２　 低温补加

低温补加过程的瞬态热分析结果与热试验结果

对比见图 ６。 从温度曲线看，瞬态温度计算值与试

验值吻合性比高温补加时略好，整体温度偏差不超

过 ３ ℃，９２％时间内温度偏差小于 ２ ℃。

图 ６　 低温试验工况推进剂补加系统温度变化曲线

压气机 １ 工作前，先通过压气机本体上的加热

器对其进行直接预热，预热功率 ３００ Ｗ。 压气机 １
温度由起始的－１１．２ ℃在 ５０ ｍｉｎ 内升高到 ７．８ ℃，
升温速率 ０．３８ ℃ ／ ｍｉｎ。 压气机 １ 工作后，液冷模块

及舱体温度均不同程度升高，压气机最大温升速率

０．４７ ℃ ／ ｍｉｎ，这一结果与高温补加时压气机最大温

升速率 ０．４６ ℃ ／ ｍｉｎ 相当。
随后启动液冷模块 Ｂ 流体回路循环泵，建立液

冷模块与舱体间的热交换关系，液冷模块 Ｂ 底部预

埋热管温度和液冷模块 Ｂ 温度升高，同时压气机 １
温度降低。 在 ２０ ｍｉｎ 内，压气机 １ 温度降低 ３．５ ℃，
液冷模块 Ｂ 温度升高了 ２２ ℃，液冷模块 Ｂ 底部的

预埋热管也升高了约 １５ ℃。 液冷模块循环泵启动

后，压气机温升趋势得到抑制。
垂直预埋热管方面，预埋热管 ７，８，９ 在低温补

加过程中由于热量始终位于热管上端，在整个试验

过程中依然没有启动。 停靠空间站低温工况光学舱

平台上端的负载较小，大部分热量没有聚集在热管

上端，因此其他预埋热管在试验中均正常运行，等温

性良好。
推进剂补加结束时，压气机 １ 温度 １８．７ ℃，液

冷模块 Ｂ 温度 １２． ７ ℃，压气机与液冷模块温差

６．０ ℃。 从低温工况推进剂补加看出，压气机本体

３００ Ｗ 预热模式下，经过 ４８ ｍｉｎ，压气机温度由
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－１１．２ ℃ 提 升 至 ７． ８ ℃， 压 气 机 温 升 速 率 约

０．３８ ℃ ／ ｍｉｎ，从压气机本体预热至压气机启动，时
长为５２ ｍｉｎ。 与高温工况的舱体预热效果相比，压
气机本体预热效果显著。 压气机本体预热温升速率

是舱体预热的 ３．３ 倍，且低温工况压气机的起始温

度比高温工况要低很多（约 １３ ℃）。 显而易见，压
气机本体预热效果明显优于舱体预热，且操作流程

简单，整个推进剂补加准备时间缩短了 ３０ ｍｉｎ。 因

此推进剂补加时，应首选压气机本体预热，舱体预热

可作为压气机本体预热失效后的备保手段。
４．３　 在轨推进剂补加方案

４．３．１　 高温补加在轨预示与方案优化

高温补加热试验时，部分垂直热管未启动导致

地面验证结果与在轨飞行状态存在一定差异。 通过

热分析模型对飞行时高温补加流程进行仿真，如图

７ 所示。 在轨飞行状态与地面状态相比，垂直热管

等温性趋于良好，因此在轨飞行高温补加时压气机

最高平衡温度将比地面试验时低 ５．３ ℃，最高不超

过 ３６．０ ℃，满足压气机温度不超过 ４５ ℃要求。
为进一步降低压气机温度并优化推进剂补加前

的预热时间，高温补加时采取压气机本体预热的方

式，研究压气机本体不同预热功率以及增加环路热

管运行数量对压气机散热的影响。 高温补加时分别

对压气机本体实施 １５０ Ｗ 和 ２００ Ｗ 预热，对比开启

２ 套和 １ 套环路热管时压气机的温度变化曲线见图

７。 图中看出，无论是压气机本体预热还是舱体预

热，预热功率和时间对压气机最终平衡温度影响较

小，压气机的平衡温度取决于整舱的散热能力。 当

开启 ２ 套环路热管后，压气机最高温度降低 １．９℃。

图 ７　 压气机温度变化曲线

综合上述研究，优化后的流程为：
１） Ｔ０ 时刻，对压气机 １ 表面进行预热，电加热

补偿功率 １５０ Ｗ；

２） Ｔ０＋１ ２００ ｓ，压气机温度可预热到 ７ ℃，关闭

压气机 １ 上预热加热器；
３） Ｔ０＋２ ４００ ｓ，压气机 １ 启动工作；
４） Ｔ０＋２ ５００ ｓ，启动液冷模块 Ｂ 循环泵对压气

机 １ 进行散热。 同时开启 ＬＨＰ１ 和 ＬＨＰ２ 辅助

散热；
５） Ｔ０＋４８ １８０ ｓ，压气机 １ 关机，推进剂补加时

压气机 １ 的最高温度不超过 ３４．１ ℃。
４．３．２　 推进剂补加流程功耗对比

压气机工作功率大，对整个飞行器而言是一个

很大的负担。 从俄罗斯进步号货运飞船为和平号推

进剂补加的经验看，受能源的约束，其压气机仅能在

阳照区工作，推进剂补加在几天内断断续续的进

行［７⁃８，１４］。 光学舱压气机虽然能连续工作，但压气机

启动前的预热功率如果太大，也将影响能量平衡，导
致补加时能源紧张。 因此预热功率越小越有利于保

证后续推进剂补加时飞行器的能源安全。
对比地面试验和方案优化后的推进剂补加流程

功耗见表 １。
表 １　 预热功率和预热时间对比

预热

方式

预热

功率 ／
Ｗ

压气机

升温速率 ／
（℃·ｍｉｎ－１）

预热

总时间 ／
ｍｉｎ

预热

总功耗 ／
Ｗｈ

舱体－热试高温 ２００ ０．０７ ６７ ２１５
压气机－高温优化 １５０ ０．２３ ２０ ５０
压气机－热试低温 ３００ ０．３８ ４８ ２４０

从表 １ 中看出，经过优化后，压气机预热时间由

６７ ｍｉｎ缩短为 ２０ ｍｉｎ，且预热总功耗由 ２１５ Ｗｈ 降低

为５０ Ｗｈ，压气机本体预热的效果显著。

５　 结　 论

本文提出了一种推进剂补加过程的热分析仿真

方法，基于有限元的控制体积法建立了集成热数学

模型，仿真分析了从预热开始至补加结束全流程下

压气机、液冷模块和热管的瞬态温度结果，研究了预

热方式和热管运行对补加时间、功率和温度的影响

规律，并通过地面系统级热试验进行了验证。 主要

结论如下。
１） 对比仿真结果与试验结果，高温和低温工况

下推进剂补加瞬态过程温度偏差分别小于 ３ ℃和

２ ℃，吻合良好，验证了热分析方法和仿真模型的准
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确性和有效性。
２） 采用变热导率模型模拟垂直热管从不运行

至运行的瞬态过程，仿真温度与试验温度变化规律

一致，计算值与试验值最大偏差小于 ５ ℃，吻合较

好，可以满足工程需要。 研究还表明由于热管性能

存在天地差异，压气机在轨飞行时的最高温度将比

地面试验时低 ５．３ ℃。
３） 压气机本体预热与舱体预热相比热效率更

高，２ 种预热方式对压气机热平衡温度影响较小。
在轨推进剂补加高温工况采用压气机本体 １５０ Ｗ
预热并启动 ２ 套环路热管进行冷却的优化方案，预
热时间 ２０ ｍｉｎ，预热总功耗 ５０ Ｗｈ，压气机的最高温

度≤３４．１℃，满足指标要求。
本文的研究结论可为空间补加系统的热控制提

供重要参考，对优化光学舱停靠空间站期间的推进

剂补加流程设计具有重要意义。
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