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红外测温设备的空间环境影响及防护研究
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摘　 要:随着航天器结构与热设计复杂性的提升,结构表面测温工艺实施难度增大,测温区域趋于多元化,对航天器热试验中非

接触测温技术的应用需求日益增多。 以红外测温设备在真空、高低温环境中的应用为研究对象,对设备热防护方案与装置进行

设计,并基于节点网络法对红外测温设备热防护进行仿真分析,通过物理试验验证,该防护装置能够有效实现设备在真空、高低

温环境中热防护,确保设备处于正常工作温度区间且其测温算法模型不受影响,测温准确度优于±2℃ ,满足设备在空间环境试

验中的使用需求。
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Abstract:With
 

the
 

increasing
 

complexity
 

of
 

spacecraft
 

structure
 

and
 

thermal
 

design,
 

it
 

is
 

more
 

difficult
 

to
 

implement
 

surface
 

temperature
 

measurement
 

technology,
 

and
 

the
 

temperature
 

measurement
 

area
 

tends
 

to
 

diversify.
 

Therefore,
 

there
 

is
 

an
 

increasing
 

demand
 

for
 

the
 

application
 

of
 

non-contact
 

temperature
 

measurement
 

technology
 

in
 

spacecraft
 

thermal
 

test.
 

This
 

paper
 

takes
 

the
 

application
 

of
 

infrared
 

temperature
 

measuring
 

equipment
 

in
 

vacuum
 

and
 

high-low
 

temperature
 

environment
 

as
 

the
 

research
 

object,
 

designs
 

the
 

thermal
 

protection
 

scheme
 

and
 

device
 

of
 

the
 

equipment,
 

and
 

simulates
 

and
 

analyses
 

the
 

thermal
 

protection
 

of
 

infrared
 

temperature
 

measuring
 

equipment
 

based
 

on
 

node
 

network
 

method.
 

Through
 

physical
 

test,
 

the
 

device
 

can
 

effectively
 

realize
 

the
 

thermal
 

protection
 

of
 

equipment
 

in
 

vacuum
 

and
 

high-low
 

temperature
 

environment,
 

and
 

ensure
 

that
 

the
 

equipment
 

is
 

in
 

the
 

normal
 

working
 

temperature
 

range
 

and
 

its
 

temperature
 

measurement
 

algorithm
 

model
 

is
 

not
 

affected,
 

the
 

accuracy
 

of
 

temperature
 

measurement
 

is
 

better
 

than
 

±2℃ .
 

It
 

meets
 

the
 

requirements
 

of
 

equipment
 

in
 

space
 

environment
 

test.
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0　 引　 言

真空热试验作为航天器研制过程中技术状态较为复

杂的试验项目之一,其温度数据是试验过程中的关键技

术参数,用于为航天器热设计与热分析提供有效的数据

支撑[1-2] 。 温度数据的测量方法主要分为接触式和非接

触式,其中,接触式测温主要包括热电偶、铂电阻和热敏

电阻等方式,容易实现,测温准确,在现有航天器热试验

中广泛使用。 随着航天器结构及热设计复杂度的提升,

表面结构更为复杂,测温传感器工艺实施难度增强,测温

要求不再限于某个测量点。 鉴于常规非接触式测温方法

的局限性,这就要求采用非接触式测温方法来实现上述

测温需求[3-4] 。 目前常用的非接触测温方法主要有红外

辐射测温法和光学干涉测温法,其中,红外辐射测温法抗

干扰能力较强、技术成熟度高、可靠性好,可作为航天器

热试验非接触测温的有效技术手段。
红外热像仪以其响应速度快、测温范围广、灵敏度高

等优点在非接触测温领域得到了广泛的应用,然而,当前

红外热像仪多采用工业行业标准进行设计,其工作温度
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范围为-10
 

℃ ~ +50
 

℃ ,难以满足其在航天器热试验用空

间环境模拟设备(环模设备)内真空、高低温苛刻环境中

的正常应用。 为解决上述问题,本文以红外热像仪的空

间环境试验应用为研究对象,结合设备应用场景,设计了

低温和高温热防护方案与装置,并基于热辐射理论对设

备热防护进行热仿真分析,通过物理试验验证,该装置的

设计有效实现了红外热像仪在-180
 

℃ ~ 100
 

℃环境条件

下的热防护,消除了设备受外界温度变化而对其本体热

模型和工作温度区间的影响,其测温准确度优于±2
 

℃ ,
满足了航天器热试验非接触测温技术的需求。

1　 空间环境影响因素分析

红外热像仪主要由光学系统、红外探测器系统、电子

处理系统以及显示系统组成,其工作原理为通过接收被

测物表面红外辐射能量,并将辐射度转化为电信号量,进
而实现被测物温度的测量。 红外探测器接收的有效辐射

主要包括被测物自身辐射、环境反射辐射、大气辐射以及

热像仪自身辐射 4 部分。 红外热像仪探测器一般工作于

3 ~ 5
 

μm(短波)或 8 ~ 14
 

μm(长波)两个波段,本文所研

究红外热像仪探测器工作于长波波段,热像仪红外热像

仪接收到的单色(波长为 λ)辐射度如式(1)所示[4] 。
Eλ = A0d

-2[τ∂λελEbλ(T0) + τ∂λ(1 - αλ)Ebλ(Tu) +
ε∂λEbλ(T∂)] (1)
式中:T0 为被测物实际温度;

 

Tu 为环境温度;Tə 为大气

温度;
 

A0 为热像仪最小空间分辨率所对应的被测物可视

面积;d 为探测器到被测物的距离;τəλ 为大气的光谱透

射率;ελ 为被测物表面发射率;αλ 为被测物表面吸收率;
εαλ 为大气发射率;Ebλ 为黑体的单色辐射能力密度。 由

式(1)可知,对红外热像仪测温即接收热辐射度影响因

素主要包括大气光谱透过率、环境温度、大气温度和测量

距离等[5-6] 。
当红外热像仪在环模设备内部进行应用时,内部环

境为高真空状态,测量距离处于 0. 4 ~ 5
 

m 的范围内,因
此其大气光谱透过率、大气温度和测量距离对热像仪的

影响因素可基本忽略[7] 。 然而,在航天器热试验过程中,
容器内环境温度将处于-180

 

℃ ~ +100
 

℃的温度范围区

间,上述温度变化将会对热像仪接收辐射的环境温度

参数以及本体温度造成一定程度的影响,其中环境温

度参数对热像仪测温准确度的影响可通过测温软件算

法进行修正,但容器环境温度变化对热像仪本地温度

的影响远大热像仪- 10
 

℃ ~ + 50
 

℃ 的正常工作温度区

间,造成热像仪本体温度模型的紊乱,引入自身热辐射

误差量,对热像仪测温准确性造成影响,因此,为保证

热像仪在真空、高低温环境条件下的正常使用,需对其

进行热防护分析与设计。

2　 设备热防护设计

2. 1　 低温防护设计

航天器热试验过程中,环模设备内部热沉最低环境

温度为-180
 

℃ ,为保证热像仪工作于正常工作温度区

间,需对其进行低温防护设计。 结合热像仪实际使用场

景,低温防护设计主要采用主动热防护和被动热防护两

种方式。 主动热防护采用薄膜加热器结合热像仪机体温

度传感器、控温仪及控温电源,实现热像仪机体的闭环温

度控制,控温原理如图 1 所示;被动热防护采用热像仪表

面包覆多层镀铝膜隔热组件方式。

图 1　 主动热防护控温原理示意图

Fig. 1　 The
 

Schematic
 

diagram
 

of
 

active
 

thermal
 

protection

在红外热像仪的低温主动热防护中,为保证热像仪

机体在低温环境条件下维持 20
 

℃的热平衡状态,需对薄

膜加热器的功率值进行设计。 将热像仪近似于黑体,其
近似黑体辐射功率如式(2)所示。

E=σ(Tc
4-T0

4)S (2)
式中:σ 为黑体辐射常数 5. 67×10-8

 

W / ( m2 ·K4 );Tc 为

黑体温度,即热像仪机体热平衡温度值;T0 为背景温度,
即容器热沉极限低温值;S 为黑体表面积,即热像仪机体

表面积。 已知热像仪自身发热功率,并充分保证热像仪

热控功率,薄膜加热器设计功率值为 15
 

W。
2. 2　 高温防护设计与仿真分析

用于航天器热试验的 BZ 级环模设备容器内部含热

沉和红外笼,其中红外笼包覆在热沉内部,低温采用热沉

进行降温,高温采用红外笼模拟外热流进行加热,红外笼

最高温度为 100
 

℃ ,远高于热像仪最高使用工作温度。
鉴于环模设备内部真空低温背景,若使用气冷或水冷等

冷却装置对热像仪设备进行高温防护,其技术实施难度

相对较大,如果发生气体或液体泄漏故障,易对航天器试

件产品安全造成影响,因此,本文从实用性与可靠性角度

出发,采用护罩与热流遮板相结合的被动热防护方式,其
中遮板主要实现对容器内红外加热笼产生的红外热流进

行有效遮挡,护罩在实现对辐射热流二次遮挡的同时,还
起到对热像仪结构可靠性强化的作用。

通过对热像仪高、低温防护的结构设计,热像仪及其
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热防护装置组成一个整体模块,该模块包括热像仪、热控

附件(薄膜加热器、多层镀铝膜)、护罩、遮板及模块支

架,模块设计组成原理如图 2 所示。 结合环模设备与热

像仪机械尺寸,护罩设计为 100
 

mm×124
 

mm×184
 

mm 的

立体箱型,护罩采用铝材质,为减少护罩对红外热流的吸

收,护罩表面做抛光处理,处理后发射率约为 0. 13。 遮

板设计为直径为 300
 

mm、长度 200
 

mm 的半圆筒型装置,
遮板结构采用不锈钢板,并在其表面粘贴发射率约为

0. 026 的单层镀铝膜,以提高对红外热辐射的反射率。

图 2　 热像仪模块设计组成原理

Fig. 2　 The
 

principle
 

diagram
 

of
 

thermal
 

imager
 

module
 

design

为初步验证热像仪热防护设计的有效性,本文采用

热分析软件 TD( Thermal
 

Desktop)对热像仪模块进行仿

真分析[8-9] 。 TD 软件核心原理是采用基于节点网络法的

热网络模型 Sinda 程序,针对每一个节点 i 建立热平衡方

程,实现温度的求解,热平衡方程如式(3)所示。

(mcp) i

dT i

dt
=

∑
j
G i,j(T i - T j) + ∑

j
GR i,j(T

4
i - T4

j ) + Q i (3)

式中:T 为节点 i 温度;mcp 为节点 i 的热容;Q 为节点 i
的内外热源功率;G i,j 为节点 i 与节点 j 的线性热导;GR i,j

为节点 i 与节点 j 之间的非线性热导,即辐射传热。 TD
软件可内置于 AutoCAD 软件中,可实现对热分析模型的

建模、模型系数计算、结果显示、批量计算及可靠性分析

等功能。
采用 TD 软件对热像仪模块及环模设备内壁热源

(红外笼)进行建模,热分析模型如图 3 所示,模型自外

至内依次为红外笼、遮板和护罩,其中环模设备为卧式圆

柱体,圆柱直径 0. 78
 

m、长 0. 8
 

m,圆柱面及内端面装有

热沉和红外笼,外端面无冷板和红外笼。 热像仪模块安

装于环模设备外端面部位,其前端镜头朝向环模设备内

部,处于红外笼热辐射范围内。
热仿真分析时,对红外热像仪本体及护罩建立热节

点,热 节 点 设 置 位 置 如 图 4 所 示, 其 中 Camera. 2、
Camera. 7 分别为热像仪机体前后端温度监视点,Al. 1、

图 3　 热像仪模块热分析模型

Fig. 3　 The
 

thermal
 

analysis
 

model
 

of
 

thermal
 

imager
 

module

Al. 6 分别护罩前后端温度监视点。 热像仪表面材质为

铁,其表面发射率取 0. 85,内部热源功率取值 4
 

W,热源

位于其前端;护罩发射率为 0. 13,热像仪与护罩间通过

卡箍固定,卡箍位置的传热模型简化为接触热导,根据热

阻计算公式取热导取值 1. 2
 

W / K;护罩通过模块支架及

环模设备底部导轨与外界环境存在漏热通路,分析中简

化为位于热像仪两端与环境节点的热导, 热导取值

0. 06
 

W / K;环境节点温度取值 20
 

℃ ;红外笼内表面发射

率为 0. 88,为恒定温度边界[10-11] 。

图 4　 热像仪本体及护罩模型热节点设置

Fig. 4　 The
 

hot
 

node
 

setting
 

diagram
 

of
 

thermal
imager

 

body
 

and
 

sheath
 

model

若热分析模型仿真中不考虑遮板结构,在环模设备

高真空、红外笼为最高温度 100
 

℃的条件下,热像仪护罩

起始温度为 20
 

℃ ,30
 

min 后的护罩表面温度分布如图 5
所示。

由图 5 可知,在无遮板情况下,热像仪护罩在 30
 

min
内迅速升温至 50

 

℃ 以上,高于热像仪最高允许工作温

度,无法满足对热像仪的高温防护。 若考虑遮板结构,在
环模设备高真空、红外笼为最高温度 100

 

℃的条件下,热
像仪护罩起始温度仍为常温 20

 

℃ ,热像仪模块在约 40
 

h
后得到热平衡稳态,热平衡稳态温度分布如图 6 所示。

由图 6 可知,在红外笼温度为 100
 

℃时,热像仪及护

罩在持续约 40
 

h 后可达热平衡稳定状态,稳定后热像仪
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图 5　 无遮板情况下热像仪护罩温度分布

Fig. 5　 The
 

temperature
 

distribution
 

map
 

of
 

thermal
imager

 

cover
 

without
 

shade

图 6　 有遮板情况下护罩及热像仪热平衡稳态温度分布

Fig. 6　 The
 

temperature
 

distribution
 

map
 

of
 

thermal
 

balance
steady

 

state
 

of
 

sheath
 

and
 

thermal
 

imager
 

with
 

shield

基体温度处于 67. 1
 

℃ ~ 80
 

℃ 。 对热像仪模块温度节点

的数值变化分析可知,护罩前端热分析节点 Al. 1 在 5
 

h
左右达到 50

 

℃ ,热像仪基体前端热分析节点 Camera. 2
在 8

 

h 左右达到 50
 

℃ ,热像仪由 20
 

℃升温至 50
 

℃所用

时间为约 8
 

h,远大于无遮板设计方案的升温时间,且该

时长满足航天器部件级热试验高温工况时间要求。

3　 试验验证与结果分析

3. 1　 试验方法

为验证红外测温设备热防护装置设计的可行性,本
文设计并开展了性能验证试验,在环境模拟设备真空低

温和真空高温两种环境条件下,对热像仪热防护装置温

度模型及热像仪测温数据进行了测试与分析[12-13] ,试验

现场如图 7 所示。
为实现热像仪高温热防护装置温度模型的分析,分

别在热像仪遮板前端上表面、护罩前端上侧、遮板后端上

表面和护罩后端上侧布置热电偶测温点 T5、T6、T7 和

图 7　 试验现场效果

Fig. 7　 The
 

test
 

site

T8,布置点如图 8 所示,并结合热像仪低温防护用机体温

度传感器 T9 以及热像仪机体内部自带温度传感器 T10,
实现对热防护分析温度模型关键点温度的提取[14-15] 。

图 8　 热像仪护罩及遮板测温点布置示意图

Fig. 8　 The
 

schematic
 

diagram
 

of
 

temperature
 

measuring
 

Point
arrangement

 

of
 

thermal
 

imager
 

cover
 

and
 

shield

试验采用边长为 30
 

cm 的立方体铜箱作热像仪测温

试件,铜箱各面两侧涂覆黑漆,表面发射率约为 0. 88,黑
体自带独立控温功能,最高控温值为 150

 

℃ 。 试验过程

中以铜箱某面作为测温目标区域,并以该面某光学靶标

点为基准,在其四周取 4 个位置点粘贴 T 型热电偶 T1 ~
T4,以热电偶所测温度值作为标准温度,与热像仪画面中

同样位置设置的 Point1 ~ Point4 点模式测温对象的温度

数据进行对比,实现对热像仪测温准确度的分析,热电偶

粘贴点与红外热像测点效果如图 9 所示。
3. 2　 真空低温工况数据分析

在红外测温设备真空低温工况试验时,环境模拟设

备真空度小于 5×10-3
 

Pa、容器内部热沉按最大低温能力

运行,热沉均温低于-180
 

℃ 。 为保证铜箱黑体处于热像

仪- 20
 

℃ ~ 150
 

℃ 的测温区间,在铜箱黑体温度低于
-20

 

℃后,采用铜箱黑体独立控温装置将其整体控温至
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图 9　 铜箱黑体测温面热电偶布点实施效果与红外热像对比

Fig. 9　 The
 

comparing
 

of
 

the
 

effect
 

of
 

thermocouple
 

distribution
on

 

copper
 

box
 

blackbody
 

temperature
 

measuring
surface

 

and
 

infrared
 

thermal
 

image

20
 

℃ ,铜箱黑体升温段和保持段共计时约 1
 

h,热像仪机

壳温度 T9 在低温环境中可控温且保持 10
 

℃ ,机体内部

测温值 T10 处于 9. 5
 

℃ ~ 10. 5
 

℃ 温度范围内,故薄膜加

热器设计功率可有效满足热像仪低温防护的实际需求。
此外,低温铜箱测温面测温点的红外热像测温值、热电偶

测温值以及热像仪测温误差分别如图 10(a) ~ (c)所示。
由图 10 可知,在测温面温度高于-20

 

℃ 时(热像仪

测温区间最低值),热像仪红外测温值与热电偶标准温度

误差基本小于±2
 

℃ ,保证了热像仪在低温环境的正常使

用和测量准确度。
基于上述低温工况试验结果可知,实际工程中,采用

将热像仪作为近似黑体所得到的对背景温度的理论近似

黑体辐射功率作为其低温主动热防护的加热功率,可充

分使热像仪在该背景温度环境中达到目标控制温度,进
而保证热像仪的正常工作性能。

3. 3　 真空高温工况数据分析

在环模设备真空度保持低于 5×10-3
 

Pa 的情况下,将
环模设备红外笼控制到最高温度值 100

 

℃ ,升温段时间

耗时 2
 

h,在红外笼 100
 

℃ 保持段计时 1
 

h。 高温保持阶

段,热像仪热防护装置温度模型温度曲线如图 11 所示。
由图 11 可知,在高温工况结束时,遮板前端上表面、

护罩前端上侧处于红外笼内部,温度值分别为 58. 6
 

℃和

38. 5
 

℃ ,遮板后端上表面、护罩后端上侧位于红外笼外

图 10　 低温环境工况条件下热像仪测温准确度分析

Fig. 10　 Accuracy
 

analysis
 

of
 

thermal
 

imager
 

temperature
measurement

 

under
 

low
 

temperature
 

conditions

部,其温度值分别为 24. 6
 

℃和 18. 5
 

℃ ,另知高温工况保

持结束时热像仪机壳温度 T9 和机体内部温度 T10 分别

为 34. 2
 

℃和 36. 6
 

℃ 。 由上述数据可得,1)热像仪遮板

和护罩温度模型后端温度点均低于前端温度点;2)护罩

前端温度点温度 38. 5
 

℃ 明显低于遮挡前端温度点温度

58. 6
 

℃ ,且低于高温热仿真分析中高温 3
 

h 时护罩热分

析节点 Al. 1 温度值 40
 

℃ ;3)热像仪机壳温度值 34. 2
 

℃
也低于高温热仿真分析中高温 3

 

h 时机壳热分析节点

Camera. 2 温度值 36. 7
 

℃ 。
由此可知,热防护装置实际工作状态满足设计要求

及仿真结果,能够保证热像仪高温环境条件下的正常工



·170　　 · 电
 

子
 

测
 

量
 

与
 

仪
 

器
 

学
 

报 第 34 卷

图 11　 高温环境工况条件下热防护装置温度模型数据曲线

Fig. 11　 The
 

temperature
 

model
 

data
 

curve
 

of
 

thermal
 

protection
device

 

under
 

high
 

temperature
 

conditions

作时间长度。
此外,高温保持阶段,红外热像测温误差如图 12 所

示,由图 12 可知,热像仪在环境条件下测温准确度仍可

处于±2
 

℃范围内,进一步说明热像仪设备高温防护装置

设计的有效性,保证了热像仪设备自身温度模型在设计

范围内,未对热像仪的温度修正造成影响,满足其在真空

高温环境条件下的正常使用条件。

图 12　 高温环境工况条件下热像仪测温误差

Fig. 12　 The
 

temperature
 

measurement
 

error
 

of
 

thermal
imager

 

under
 

high
 

temperature
 

conditions

由上述高温工况试验结果可知,添加热流遮板设计

所产生的热流遮挡效果明显优于抛光护罩单一防护的热

流反射效果。 因此,在系统可靠性要求较高且空间允许

的情况下,热流遮板的高温被动防护设计可满足热像仪

在较长时间内的高温防护需求,进而保证热像仪的工作

性能。
  

4　 结　 论

本文对红外测温设备热防护技术进行研究,建立热

分析模型对热防护设计进行仿真分析,设计了基于近似

黑体辐射功率理论的低温防护方案,以及基于热流遮板

和基体护罩的高温防护方案,并设计了物理装置。 通过

物理试验验证,试验结果表明该装置在未引入试验风险

的情况下,能够保证设备在真空、-180
 

℃ ~ 100
 

℃的器壁

环境下处于正常工作温度区间,测温精度优于±2
 

℃且在

最高 100
 

℃真空环境下至少正常工作 8
 

h,有效实现了红

外测温设备在航天器部件级热试验空间环境中的应用。
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