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摘要:针对环扫式航天器旋转平台大热耗、高热流密度设备的散热路径优化问题ꎬ设计一种离心增益式渐开线热管ꎮ 通过优

化热管构型ꎬ降低平台快旋对热管启动的影响ꎬ利用旋转加速度提升热管的极限传热能力ꎬ搭建热管离心试验平台进行传热
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０　 引言

对地观测卫星按载荷不同主要分为光学遥感

卫星及合成孔径雷达卫星两类ꎮ 随着应用领域不

断拓展ꎬ受对同一区域重访周期的限制ꎬ广域探测

等新任务模式对卫星成像覆盖能力(即在一定时间

内可获取信息量)提出更高要求ꎮ 为进一步提升卫
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星成像覆盖能力ꎬ文献[１￣２]针对光学卫星提出一

种载荷相机快速旋转的新成像方式ꎬ平台维持三轴

稳定姿态ꎬ载荷沿转轴旋转或摆动实现成像幅宽的

提升ꎻ文献[３]针对星载合成孔径雷达设计一种环

扫合成孔径雷达卫星成像模式ꎬ通过天线绕垂直转

轴快速旋转实现目标区域内的环扫成像ꎮ
新型环扫卫星载荷平台具有旋转特性ꎬ且根据

任务模式不同ꎬ对其旋转速度有不同要求ꎮ 受卫星

质量、转动惯量等因素的影响ꎬ旋转平台的大小、形
状及设备的布局位置往往不利于电子设备的热控

设计ꎮ 在设备热耗集中、散热面资源紧张的情况

下ꎬ需要高效利用有限的散热面积解决因热量集中

导致的设备温度超标问题ꎮ 热管技术在热传输效

率和被动运行可靠性方面具有显著优势ꎬ已成为航

天器热控制领域的关键技术[４]ꎮ 通过热管高效传

输集中热耗ꎬ提高散热面的有效利用率ꎬ实现电子

设备的温度控制ꎮ
载荷平台的旋转对依靠毛细力运行的槽道热

管产生离心力效应ꎬ当热管毛细力与由离心旋转产

生的驱动力相斥ꎬ且离心驱动力作用更强时ꎬ热管

功能将完全失效ꎮ 多位学者对地面条件下沿高度

方向具有不同倾角时热管的传热能力进行模拟及

试验研究ꎬ受重力影响ꎬ热管的传热性能均有所提

升[５￣９]ꎮ 当热管毛细力与旋转引起的离心驱动力同

向时ꎬ将对热管的极限传热能力产生与上述重力作

用下相同的增益效果ꎬ但热管的启动性能将受到液

态工质积聚效应的影响[１０￣１１]ꎬ严重时将导致热管无

法启动ꎬ彻底失效ꎮ 风云二号卫星直径 ２ ｍ 的圆形

仪器安装板采用圆弧形预埋热管的设计方法ꎬ使热

管各处距旋转中心位置基本相同ꎬ热端半径略大于

冷端半径[１２]ꎬ弱化整星旋转对热管产生的加速度效

应ꎬ确保热管在旋转状态下正常运行ꎮ 但对于环扫

式航天器ꎬ旋转平台的轻量化及对质心位置、动平

衡的要求更高ꎬ使旋转平台的构型布局无法满足类

圆弧形热管设计条件ꎬ且高热耗电子设备的热控设

计对热管传热能力提出更高要求ꎮ
槽道热管的性能研究在工程领域已取得显著

进展ꎬ相关研究成果较为丰富ꎮ 文献[１３]建立轴向

槽道热管传热流动模型ꎬ通过数值模拟和试验验证

的方式研究热管内部毛细半径、液膜厚度、传热系

数的变化规律ꎻ文献[１４]通过数值模拟的方式研究

重力辅助下轴向槽道热管在小倾角条件下的蒸发

和冷凝传热过程ꎬ建立理论模型并分析不同输入功

率下的蒸发模式和热传递特性ꎬ研究表明ꎬ随着输

入功率增加ꎬ热管蒸发模式转变为角膜蒸发ꎬ且倾

角的增大会增强重力对液体回流的影响ꎬ提高蒸发

模式转变时的临界输入功率ꎬ增强热管的传热性

能ꎻ文献[１５]通过试验研究平移运动对热管热性能

的影响ꎬ结果表明ꎬ热管的运动方向及热输入对热

阻有显著影响ꎬ极限传热能力甚至降低 ５０％以上ꎮ
然而ꎬ目前没有关于槽道热管应用于环扫式航天器

旋转状态下的相关性能研究成果ꎮ 本研究针对环

扫卫星旋转平台的全域高效散热需求ꎬ设计一种离

心增益式渐开线热管ꎬ有效利用旋转加速度提升热

管极限传热能力ꎬ降低离心力对热管启动的影响ꎬ
搭建热管离心试验平台进行热管传热及启动性能

的试验研究ꎮ

１　 紧凑式旋转平台高效传热需求

高速转动特性对卫星旋转载荷的轻量化设计、
质心位置、旋转动平衡提出更高要求ꎮ 载荷平台共

需安装 ２ 台电子设备ꎬ其尺寸、质量、峰值热耗均不

相同ꎬ因此需要从系统层面进行结构－热控全局设

计ꎬ求取最优解ꎮ
将载荷平台划分为若干个网格单元ꎬ每个单元

的热参数应用以节点为代表的集总参数法表示ꎮ
对任一节点 ｉꎬ在任一时刻 τ 的能量平衡方程可

表示为

(ｍｃ) ｉ

ｄＴｉ

ｄτ
＝ ∑

ｘ

ｊ ＝１
Ｒｋꎬｊ(Ｔｊ－Ｔｉ)＋

∑
ｙ

ｊ ＝１
Ｒｅꎬｊσ(Ｔ ４

ｊ －Ｔ ４
ｉ )＋Ｑｉｎ＋Ｑｏｒｂｉｔꎬ (１)

式中ꎬｍ 为节点质量ꎬｃ 为节点比热容ꎬＴｉ 为任一节

点 ｉ 的温度ꎬＴｊ 为与载荷平台有导热或辐射换热关
系的节点 ｊ 的温度ꎬＲｋꎬｊ为节点 ｊ 的导热系数ꎬＲｅꎬｊ为

节点 ｊ 的辐射系数ꎬｘ、ｙ 分别为与节点 ｉ 存在导热、
辐射换热关系的节点数ꎬσ 为 Ｓｔｅｆａｎ￣Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ 常

数ꎬＱｉｎ为内热源ꎬＱｏｒｂｉｔ为外热流ꎮ
根据设备安装面积、安装方式可知ꎬ载荷平台

与设备之间的温度梯度

ΔＴ＝ＴＬ－Ｔｉ ＝
ＱＬ

ｈＡＬ
ꎬ (２)

式中ꎬＴＬ 为设备 Ｌ 的温度ꎬＱＬ 为设备 Ｌ 的热耗ꎬｈ 为
界面 Ｌ 的换热系数ꎬＡＬ 为设备 Ｌ 与载荷平台的接触

面积ꎮ
假设平台通过高效传热方法已建立良好的等

温性ꎮ 当系统趋于稳定时ꎬ由式(１)、(２)可得

Ｑｉｎ＋Ｑｏｒｂｉｔ＋ ∑
ｙ

Ｊ ＝１
εＪＢＪＩＡＪσＴ ４

Ｊ ＝εＩＡＩσ(ＴＬ－
ＱＬ

ｈＡＬ
) ４ꎬ

(３)
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式中ꎬεＪ、εＩ 分别为结构节点 Ｊ、平台 Ｉ 的红外发射

率ꎬＢＪＩ为结构节点 Ｊ 对平台 Ｉ 的角系数ꎬ ＡＪ、ＡＩ 分别

为结构节点 Ｊ、平台 Ｉ 的表面积ꎬＴＪ 为结构节点 Ｊ 的

温度ꎮ
由工作模式可知ꎬ设备 １ 平均热耗为 ４０ Ｗꎬ峰

值热耗为 ２２０ Ｗꎬ设备 ２ 热耗为 ４０ Ｗꎬ２ 台设备的

温度上限均为 ５０ ℃ ꎬ且 ＢＪＩ、ＴＪ 与 Ａ Ｉ 及平台构型一

一对应ꎮ 通过结构设计平台构型ꎬ热控等温性设

计迭代构型需求ꎬ求解式(３)迭代计算各算例下所

需的平台面积ꎮ 以轻量化为优化目标ꎬ求解满足

平台动平衡条件及散热需求的结构－热控全局设

计最优解ꎬ以质量资源代价最小化实现载荷平台

系统设计ꎮ
载荷平台构型设计结果如图 １ 所示ꎮ 采用轴

对称式梯形构型满足平台动平衡需求ꎬ２ 台电子设

备分别布置于梯形平台长边的两侧ꎬ以满足载荷

平台高等温性设计需求ꎮ 根据 ２ 台电子设备的质

量、质心的差异性实现质心平衡ꎬ确定最终安装

位置ꎮ

图 １　 载荷平台结构示意图
Ｆｉｇ.１　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｐａｙｌｏａｄ ｐｌａｔｆｏｒｍ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

　 　 该航天器旋转平台设备的峰值热耗为 ２２０ Ｗꎬ
静态热耗为 １５ ~ ２０ Ｗꎬ 高效热传输量需求为

１８５ Ｗ􀅰ｍꎮ 受限于结构板厚度ꎬ可选择的型谱内槽

道热管的静态传热能力降额后约为 １７０ Ｗ􀅰ｍꎬ略低

于使用需求ꎮ 针对此ꎬ本研究基于成熟槽道热管产

品ꎬ通过优化热管外部构型ꎬ设计一种离心增益式

渐开线热管ꎬ以满足平台的高效传热需求ꎬ在系统

级结构－热控全局设计过程中已充分考虑所设计热

管的接口需求ꎮ

２　 离心增益式渐开线热管设计

２.１　 工作原理

热管依靠工质的蒸发、凝结和循环流动实现热

量传递ꎮ 管内工质于热源处吸热气化ꎬ在蒸气压差

驱动下向冷凝段输运ꎬ并于冷凝段散热凝结为液态

工质ꎬ液态工质依靠毛细力驱动由冷端输运至热

端ꎬ实现工质的循环流动ꎮ
热管工作时内部沿轴向长度 ｌ 的压力变化如

图 ２ 所示ꎮ 气态工质压力 ｐｖ 沿蒸发段至冷凝段呈

递减趋势ꎬ而液态工质压力 ｐ ｌ 相反[１６] ꎮ 当毛细力

足以驱动工质循环流动时ꎬ热管正常工作ꎬ即需

满足

Δｐｌ≤Δｐｃ－Δｐｖ±Δｐｏｔｈｅｒꎬ (４)
式中ꎬΔｐｌ 为液态工质压差ꎬΔｐｃ 为毛细力驱动压

差ꎬΔｐｖ 为气态工质压差ꎬΔｐｏｔｈｅｒ为其他驱动力导致

的附加压差ꎮ

图 ２　 热管轴向压力变化
Ｆｉｇ.２　 Ａｘｉａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｉｎ ｈｅａｔ ｐｉｐｅｓ

　 　 液体在管芯内的流动阻力、蒸气在腔体内的蒸

气压降均与热负荷呈线性关系ꎮ 当热负荷增加至

式(４)等号成立时ꎬ对应的热负荷达到驱动热管正

常工作的毛细力驱动压差极限ꎬ具体可表示为

Ｑｍａｘ ＝
Δｐｃꎬｍａｘ±Δｐｏｔｈｅｒ

ｆｌ＋ｆｖ
ꎬ (５)

式中ꎬＱｍａｘ为极限传热能力ꎬΔｐｃꎬｍａｘ为最大毛细力驱

动压差ꎬｆｌ 为液态工质流动阻力系数ꎬｆｖ 为气态工质

流动阻力系数ꎮ ｆｌ、 ｆｖ 由工质物性、热管截面形状决

定ꎬΔｐｃꎬｍａｘ由管芯毛细通道的曲率半径决定ꎮ 由式

(５)可知ꎬ在确定管型及工作温度的情况下ꎬ影响热

管极限传热能力的因素只有 Δｐｏｔｈｅｒꎮ
２.２　 渐开线热管设计

根据载荷平台构型ꎬ选取 Ω 型轴向槽道热管预

埋至结构板内紧贴设备安装表面ꎬ实现载荷平台的

等温化及高效散热设计ꎮ
当热管内工质受到除毛细力外的其他作用力

影响时ꎬ该作用力将对工质产生附加驱动力ꎮ 当驱

动力作用与毛细力作用反向时ꎬ热管传热能力下降

乃至完全失效ꎻ当两者同向时ꎬ热管极限传热能力

将有效提升ꎮ
本研究结合航天器载荷平台高速旋转特性ꎬ通

过优化热管呈渐开线构型ꎬ控制旋转加速度引起的

驱动力方向ꎬ提升热管极限传热能力ꎮ 所设计的旋

转平台热管构型如图 ３ 所示ꎮ
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图 ３　 离心增益渐开线热管设计原理图
Ｆｉｇ.３　 Ｄｅｓｉｇｎ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｃｅｎｔｒｉｆｕｇａｌｌｙ￣

ｅｎｈａｎｃｅｄ ｉｎｖｏｌｕｔｅ ｈｅａｔ ｐｉｐｅ

　 　 除考虑离心增益效果外ꎬ渐开线热管设计过程

中还需考虑加速度引起的负面影响ꎬ主要为以下两

个方面:热管中间位置受离心力影响ꎬ产生工质积

聚效应ꎬ导致热管失效ꎻ热管受离心力影响导致液

态工质聚集ꎬ相变模式由蒸发变为池沸腾ꎬ若达到

初始沸腾状态时所需热流过大ꎬ将导致热管未启动

而失效ꎮ 基于此ꎬ渐开线热管严格控制热管不同位

置所受离心力方向与热管中心线切线方向的矢量

夹角始终为锐角ꎬ控制旋转加速度对热管的作用力

始终沿液体回流方向ꎮ

此外ꎬ受高速旋转影响ꎬ热管启动时刻工质需

接收一定程度的初始热流(也可称之为热管的启动

热流)ꎬ促进液态工质达到初始沸腾状态ꎬ使热管达

到正常工作状态ꎮ 启动热流与工质达到沸腾状态

的临界过热度 ΔＴｃｒ成正比ꎮ ΔＴｃｒ与工质气泡成核点

至液面之间不同位置的加速度 ａ 和至液面的长度

Δｌ 点积的积分相关ꎬ计算式为

ΔＴｃｒ ＝
Ｔｖ

Ｌｖρｖ
(２γＲｎ

－２γ
Ｒｍ

＋ρｌ􀅰∫１
０
ａ􀅰ｄｌ )ꎬ (６)

式中ꎬＴｖ 为气态工质温度ꎬＬｖ 为工质汽化热ꎬρｖ 为

气态工质密度ꎬρｌ 为液态工质密度ꎬγ 为表面张力ꎬ
Ｒｍ 为液柱上液面弯月面半径ꎬＲｎ 为初始沸腾时的

气泡核半径ꎮ
受离心力影响ꎬ当热管未启动且液态工质全部

积聚时ꎬ通过优化热管构型ꎬ热管液面高度位置处

于图 ３ 所示热端的直线段内ꎮ 在气泡成核区域至液

面之间ꎬ确保工质所受离心力显著降低的同时ꎬｓ 与

ｎ 之间的夹角 θ 显著增大ꎬ有效控制了式(６)尾项对

ΔＴｃｒ产生的影响ꎬ降低离心加速度对热管启动所需

初始沸腾热流的影响ꎮ

３　 渐开线热管离心试验研究

３.１　 试验系统

渐开线热管离心试验系统由水冷系统、加速度

模拟控制系统、加热与数据采集系统等子系统组

成ꎬ具体如图 ４ 所示ꎮ

图 ４　 试验系统原理图
Ｆｉｇ.４　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｓｙｓｔｅｍ
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３.２　 试验流程及结果分析

为减少试验系统误差ꎬ渐开线热管离心试验开

始前需完成对试验热管的水平度调节ꎬ确保静止及

转动过程中热管两端沿重力方向的高度差小于

０.５ ｍｍꎬ避免地面重力环境对试验结果产生影响ꎮ
对室温环境导致的试验系统漏热量 Ｑｌｏｓｓ进行评估ꎬ
通过增加负载热源ꎬ控制热管分别在 ３０、４０ ℃运行ꎬ
测量静止及转动状态下试验系统的漏热情况ꎮ 不

同运行温度条件下试验热管的漏热情况如表 １ 所

示ꎮ 由表 １ 可知ꎬ在 ３０ ℃及 ４０ ℃条件下ꎬ平台转动

(角速度为 ω)对试验系统的 Ｑｌｏｓｓ未产生影响ꎮ
表 １　 试验系统环境漏热评估

Ｔａｂｌｅ １　 Ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌ ｈｅａｔ ｌｏｓｓ ａｓｓｅｓｓｍｅｎｔ
ｏｆ ｔｈｅ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｓｙｓｔｅｍ

ω / ( ｒａｄ􀅰ｓ－１)
Ｑｌｏｓｓ / Ｗ

２０ ℃(环境温度) ３０ ℃ ４０ ℃
０ ０ ４.２ １０.６
２.５１２ ０ ４.２ １０.６

　 　 试验主体分为两部分:其一为极限传热性能试

验ꎬ测试不同角速度条件下渐开线热管的极限传热

能力ꎻ其二为启动性能试验ꎬ验证不同角速度下热

管所需的最小启动功率ꎮ
３.２.１　 极限传热性能试验

离心增益式热管在工作过程中会受航天器载

荷平台高速旋转产生的离心力的影响ꎮ 旋转离心

力对所设计的渐开线热管产生附加驱动力作用ꎬ从
而提升热管的极限传热能力ꎮ

应用图 ４ 所示试验系统在不同角速度条件下对

试验热管进行极限传热能力测试ꎮ 试验热管的温

度测点布局如图 ５ 所示ꎬ各测点距冷、热两端的距离

如表 ２ 所示ꎮ 试验过程中通过控制冷却系统的供水

流量及温度控制热管工作温度在 ３０~４５ ℃ꎬ同可能

出现的热管工作温度保持一致ꎬ但受限于冷凝水温

度及流量ꎬ部分工况热管热端温度超过 ４５ ℃ꎬ但平

均温度在 ４５ ℃内ꎮ

图 ５　 试验热管示意图
Ｆｉｇ.５　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｈｅ ｔｅｓｔ ｈｅａｔ ｐｉｐｅ

表 ２　 温度测点距热管两端的距离
Ｔａｂｌｅ ２　 Ｄｉｓｔａｎｃｅ ｆｒｏｍ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ｐｏｉｎｔｓ

ｔｏ ｂｏｔｈ ｅｎｄｓ ｏｆ ｔｈｅ ｈｅａｔ ｐｉｐｅ

温度测点
距离 / ｍｍ

冷端 热端

Ｔ１ ８３０ ７０
Ｔ２ ７７０ １３０
Ｔ３ ７２０ １８０
Ｔ４ ６６０ ２４０
Ｔ５ ４５０ ４５０
Ｔ６ ３９０ ５１０
Ｔ７ ３１０ ５９０
Ｔ８ ２５０ ６５０
Ｔ９ １７０ ７３０
Ｔ１０ １００ ８００

　 　 定义热管冷、热两端温差达 ５ ℃时所施加的加

热功率为 Ｐꎬ根据热管长度可计算得到热管的极限

传热能力ꎮ 试验热管在不同 ω 下达到传热极限时

各温度测点的温度 Ｔ 随时间 ｔ 的变化如图 ６ 所示ꎮ
受冷凝水温度及流量的影响ꎬ随着加热功率增加ꎬ
热管的冷、热端温度均有所上升ꎮ 试验热管极限传

热能力与 ω 的对应关系如图 ７ 所示ꎮ
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图 ６　 极限传热时的温度分布
Ｆｉｇ.６　 Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｕｎｄｅｒ ｍａｘｉｍｕｍ

ｈｅａｔ ｔｒａｎｓｆｅｒ

图 ７　 不同角速度时的极限传热能力
Ｆｉｇ.７　 Ｍａｘｉｍｕｍ ｈｅａｔ ｔｒａｎｓｆｅｒ ｃａｐａｃｉｔｙ

ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ａｎｇｕｌａｒ ｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ

　 　 试验结果表明:试验热管受旋转离心力影响ꎬ
极限传热能力较静止状态显著提升ꎬ随 ω 增加ꎬ极
限传热能力显著增加ꎬ因为由旋转加速度引起的附

加驱动力作用与 ω２ 成正比ꎻ当 ω＝ １.７７４ ｒａｄ􀅰ｓ－１时ꎬ
已达到试验系统所能施加的最大加热功率 ３４０ Ｗꎬ
此时负载中心区域温度测点 Ｔ２ 与冷端散热区域测

点 Ｔ９ 温差为 ３.１ ℃ꎬ未达到热管的极限传热能力ꎬ
经试验数据拟合ꎬ热管的极限传热能力可提升至

４２１ Ｗ􀅰ｍꎬ为静止状态下极限传热能力的 ２４７％ꎻ当
ω>０.６２８ ｒａｄ􀅰ｓ－１(即转速高于 ０.１ ｒ􀅰ｓ－１)时ꎬ试验热

管的传热能力已高于 １８５ Ｗ􀅰ｍꎬ满足载荷平台热设

计需求ꎮ
３.２.２　 启动性能试验

离心增益式热管在工作环境中受附加应力的

作用将不利于热管启动ꎬ且附加应力越大ꎬ对热管

启动的影响越大ꎮ 这是因为热管在未工作前即受



　 １０６　　 山　 东　 大　 学　 学　 报　 (工　 学　 版) 第 ５５ 卷　

旋转离心力影响ꎬ离心力驱动热管内液态工质积聚

在距旋转中心最远位置ꎬ对应本研究设计热管的设

备安装侧最远端ꎬ导致热管内工质相变模式由蒸发

相变转换为池沸腾ꎬ热管启动需先形成一定过热

度ꎬ以促发热管内工质形成核态沸腾ꎮ
启动性能试验先通过加速度模拟系统调节试

验热管处于不同加速度环境中ꎬ使热管内气液分布

至与工作状态一致ꎬ而后从 ０ 开始逐步增加热源功

率ꎬ验证不同 ω 条件下热管所需的启动功率 Ｐｓｔａｒｔꎮ
受限于热源与数据采集系统精度ꎬ加热功率从

１.５ Ｗ开始施加ꎮ
不同 ω 对应的热管 Ｐ ｓｔａｒｔ如表 ３ 所示ꎮ 由表 ３

可知ꎬω≤０.６２８ ｒａｄ􀅰ｓ－１ 条件下ꎬ试验热管所需的

Ｐ ｓｔａｒｔ不高于 １.５ Ｗꎬ随 ω 增大ꎬ试验热管 Ｐ ｓｔａｒｔ有所

提升ꎮ 当 ω ＝ ２.５１２ ｒａｄ􀅰ｓ－１时ꎬ各温度测点的温度

Ｔ 随时间 ｔ 的变化如图 ８ 所示ꎮ 热管热端加热功

率先由０ Ｗ增加至 ４.５ Ｗꎬ后增加至 ６.６ Ｗꎬ热管

冷、热两端温差达 ３ ℃后热管启动ꎬ冷、热两端温

差缩小至 ２ ℃以内ꎬ所需加热功率满足热设计需

求ꎮ 与热管极限传热能力试验结果不同ꎬ此时负

载功率不足以将热端液态工质完全沸腾气化ꎬ热
管热端最外侧测点 Ｔ１ 的温度高于负载中心区域测

点 Ｔ２ 的温度ꎮ
表 ３　 不同 ω 对应的热管 Ｐｓｔａｒｔ

Ｔａｂｌｅ ３　 Ｐｓｔａｒｔ ｏｆ ｈｅａｔ ｐｉｐｅ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ω

ω / ( ｒａｄ􀅰ｓ－１) ０.３１４ ０.６２８ １.２５６ ２.５１２

Ｐｓｔａｒｔ / Ｗ ≤１.５ ≤１.５ ≤４.５ ≤６.６

图 ８　 ω＝ ２.５１２ ｒａｄ􀅰ｓ－１时热管启动过程中的温度分布
Ｆｉｇ.８　 Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｄｕｒｉｎｇ ｈｅａｔ ｐｉｐｅ

ｓｔａｒｔ￣ｕｐ ｐｒｏｃｅｓｓ ｗｈｅｎ ω＝ ２.５１２ ｒａｄ􀅰ｓ－１

４　 结论

本研究针对环扫卫星旋转平台大热耗、高热

流密度设备的高效热输运问题ꎬ设计一种离心增

益式渐开线热管ꎬ对其旋转状态下的极限传热性

能及启动性能进行地面验证试验ꎮ 具体结论

如下ꎮ
(１)离心增益式渐开线热管受旋转离心力影

响ꎬ极限传热能力较静止状态显著提升ꎮ 在 ω ＝
１.７７４ ｒａｄ􀅰ｓ－１时ꎬ热管的极限传热能力可提升至

４２１ Ｗ􀅰ｍꎬ为静止状态的 ２４７％ꎻ在 ω>０.６２８ ｒａｄ􀅰ｓ－１

时ꎬ试验热管的传热能力已高于 １８５ Ｗ􀅰ｍꎮ
(２)渐开线热管能有效降低旋转离心力对热管

启动性能的影响ꎮ 当 ω≤０.６２８ ｒａｄ􀅰ｓ－１时ꎬ试验热管

所需加热功率不高于 １.５ Ｗꎻ当 ω＝ ２.５１２ ｒａｄ􀅰ｓ－１时ꎬ
所需启动功率为 ６.６ Ｗꎮ

(３)本研究热管满足航天器旋转平台高效传热

的应用需求ꎬ可实现紧凑型旋转平台的全域高效散

热ꎬ保障相关设备稳定运行ꎮ
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