
空间 4K 温区机械主动式制冷技术研究进展 
甘智华 1,2    王博 1 

1. 浙江大学  制冷与低温研究所，浙江 杭州，310027； 
2. 浙江大学  能源清洁利用国家重点实验室， 浙江 杭州 310027 

 
摘要：4K 温区是空间探测中一个极其重要的温区，有相当部分的低温探测器工作在该温区甚至
更低的温度，使具有寿命长、结构紧凑、效率高、可靠性好等优点的 4K 温区机械主动式低温制
冷机成为研究的热点和难点！本文在全面介绍当前国际上已发射和在研液氦温区低温探测器的
任务目标和对低温系统性能要求的基础上，详细分析了空间用 4K 温区机械式低温制冷技术的设
计方法和工作性能，系统总结了当前空间 4K 温区机械式制冷技术的发展现状和主流技术方案，
并对空间液氦温区机械式制冷技术的发展趋势进行了展望。同时本文简要介绍了浙江大学液氦
温区高频脉管制冷技术的相关研究进展。 
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Abstract: 4 K temperature range is a very crucial temperature range in space detection, and a certain 

number of detectors work at this temperature range or even lower, this makes the cryocoolers working 

at 4 K with the characteristics of long life, compact structure, high efficiency and high reliability the 

research hotspot and difficulties. This paper comprehensively reviews the mission objectives and 

cooling requirements of detectors working at 4 K. Based on the review, this paper analyzes the design 

method and performance of the space mechanical 4 K cryocoolers in detail. Current status and main 

technologies of space mechanical 4 K cryocoolers are summarized systematically, and future trends of 

the development in space mechanical 4 K cryocoolers are discussed. The related researches on 4 K 

temperature high frequency pulse tube cryocoolers at Zhejiang University are also presented in this 

paper. 
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1. 引言 
伴随着空间探测技术在过去半个世纪中的快速发展，低温制冷技术取得了显著的技术进步，

并在航空航天、国防军事、能源医疗等领域得到了广泛应用[1,2]。低温探测器近 30 年来在航空航

天领域得到了普遍应用，但是更高的成像像素敏感度和像素密度也给低温探测器的冷却系统带

来新的挑战，相比携带液氦（超流氦）杜瓦的被动式低温系统相比[2]，机械式主动制冷系统具有

寿命长（不受液氦冷媒携带量的限制）、结构紧凑、效率高、可靠性好等优点，成为当前研究的

热点和难点[2-7]，目前世界各国均投入了大量的人力物力进行相关技术的攻关研究。 

表 1 和图 1 分别列出了不同类型和波长的电磁波所对应的黑体辐射温度及可应用的探测器

类型和工作温度[2,7]，从表中可以看出有相当部分的低温探测器的工作温度在 4K 温区及 mK 级

温区，其中 mK 级温区的获得需要 4K 温区制冷机提供预冷，这使得 4K 温区低温制冷技术在空

间探测中显得尤为重要。 



表 1.不同类型电磁波对应的黑体辐射温度及可应用的探测器类型和工作温度[2] 

电磁波类型 波长(m) 黑体温度(K) 探测器 工作温度(K) 

γ射线 10-5 3108 锗二极管 80 

γ射线 10-4 3107 锗二极管 80 
X 射线 10-3 3106 微热量计 0.05 
X 射线 10-2 3105 微热量计 0.05 
紫外线 0.1 30,000 CCD/CMOS 传感器 200-300 
可见光 1 3000 CCD/CMOS 传感器 200-300 
红外线 2 1500 碲镉汞 80-130 
红外线 5 600 碲镉汞 80-120 

长波红外线 10 300 碲镉汞 35-80 
长波红外线 15 200 碲镉汞 35-60 
长波红外线 20 150 砷掺硅 7-10 
长波红外线 50 60 锗掺镓 2 

长波红外线/微
米波 

100 30 锗掺镓 1.5 

毫米波 200 15 测辐射仪 0.1 
毫米波 500 6 测辐射仪 0.1 

 
目前，液氦温区的制冷方式主要有携带液氦（或超流氦）的杜瓦技术和机械式低温制冷技

术两大类。其中液氦杜瓦制冷技术利用储存在高真空多层绝热储罐里的液氦或者超流氦的蒸发

吸热来实现制冷效应，在早期的航天探测领域具有广泛的应用，技术相对成熟，但是它存在体

积大、质量重、绝热系统复杂、发射成本高以及使用寿命受工质存储量限制等缺点。随着机械

式低温制冷技术的进步和发展，特别是板弹簧和间隙密封等技术的应用，彻底解决了杜瓦技术

始终无法克服的长寿命问题，使得机械式制冷技术如斯特林制冷机和斯特林型脉管制冷机近 20

年来在航天领域快速发展并占有相当的份额，其制冷温度已涵盖 120K-1K 温区，效率也在不断

提高[4-7]。 
 

 
图 1. 不同波长电磁波对应的辐射温度和可用探测器类型[7] 

  
目前世界上空间液氦温区机械式制冷技术主要集中在日本宇宙研究开发机构（Japan 

Aerospace Exploration Agency，JAXA）、美国宇航局（National Aeronautics and Space Administration，

NASA）和欧洲空间局（European Space Agency，ESA）等机构，这些机构在近年来已发射或即

将发射大量的航天探测器，其中使用了液氦温区主动式制冷技术的低温空间项目如表 2 所示。



本文在全面介绍表 2 中所列航天项目的任务目标和对制冷系统性能要求的基础上，详细分析了

其制冷系统的组成以及各子制冷单元的工作性能，系统总结了当前空间液氦温区机械式制冷技

术的设计方法、发展现状和主流技术，最后对空间液氦温区机械式制冷技术的发展趋势进行了

展望；同时介绍了浙江大学液氦温区高频脉管制冷技术的相关研究进展。 
 

表 2. 使用液氦温区主动式制冷技术的低温空间任务 

任务名称 研发机构 发射时间 性能要求 制冷系统组成 来源 

Planck ESA 2009 4K,0.1K AC(H2)+
 4He J-T +DC [19] 

SMILES JAXA 2009 4.5K SC+ 4He J-T [27] 

Astro-H JAXA 2014-2015 1.7K,50mK SC+ 3He J-T +L He+ADR [35] 

NASA- 
ACTDP 

Lockheed Martian N 
150mW@18K 
30 mW@6K 

PTC [38] 

NGST 2014 PTC+ 4He J-T [40] 

Ball Aerospace N SC+ 4He J-T [39] 

SPICA JAXA 2018 
50.1mW@4.5K 
16.0mW@1.7K 

SC+ 4He J-T 

SC+ 3He J-T 
[54] 

DC：稀释制冷机（Dilution Cryocooler）;SC: 斯特林制冷机（Stirling Cryocooler）;AC：吸附制冷机（Adsorption 
Cryocooler）;PTC:脉管制冷机（Pulse Tube Cryocooler）;J-T:焦耳-汤姆逊节流制冷机（Joule-Thomson Cryocooler）
ADR:绝热去磁制冷机（Adiabatic Demagnetization Cryocooler） 

2. Planck 卫星（COBRAS/SAMBA） 

2.1. 任务简介及低温系统性能要求 
 Planck 卫星是欧洲空间局眼界 2000 科学项目（ESA Horizon 2000 Science Program）中的第

三个中型的科学研究计划。该计划获准之前的名称为宇宙背景辐射各向异性和背景各向异性测

量卫星（Cosmic Background Radiation Anisotropy Satellite and Satellite for Measurement of 

Background Anisotropies, COBRAS/SAMBA），任务被核准之后，名称更改为 Planck 以纪念 1918

年诺贝尔物理学奖得主德国科学家马克斯·普朗克。Planck 卫星的目标是使用一个运行在远地轨

道第二拉格朗日点上的孔径为 1.5m 的天文望远镜，以超高的灵敏度（T/T~210-6）和角分辨率

（高于 10 弧分）获取宇宙微波背景辐射在整个空间中的温度各向异性分布图，从而为宇宙早期

理论和宇宙的起源等几个宇宙学和天体物理学基本问题提供信息，该卫星于 2009 年 5 月顺利发

射升空[8-10]。 

 为了实现上述所要求的灵敏度和角分辨率，Planck 卫星共包含三个主要的部件：提供高角

分辨率和屏蔽杂散光的望远镜和遮挡系统、基于高电子迁移率晶体管（HEMT）放大器的涵盖

25-80 GHz 频率区间的调谐无线电接收器阵列，也称作低频器件（LFI）、涵盖 90-1000 GHz 频率

区间的测辐射热计阵列，也称作高频器件（HFI）[11]。Planck 卫星主要部件的布置方式如图 2 所

示。为了保证低频器件正常工作，要求它的工作温度低于 20K，同时低频器件和制冷部件的接

触界面上的温度波动小于 100mK[12-13]，它使用的制冷方式为工作在约 50K 的辐射式制冷机和工

作在 20K 温区氢吸附式制冷机的组合[14]；而高频器件则需要冷却至 0.1K，且其在 20K 预冷温区

的温度波动要求小于 450mK[14-16]。低频器件和高频器件的寿命均要求大于 2 年，而且它们均要

求尽量减小机械振动以减少寄生信号的产生，进而减小信号干扰，提高精度。下面将主要介绍

高频器件的制冷系统。 

2.2. Planck 卫星高频器件的制冷系统 
 Planck 卫星高频器件的制冷系统示意图如图 3 所示，图中省略了为 20K 温区吸附式制冷机

提供预冷的辐射制冷机。图中工作在 20K 温区的吸附式制冷机在为低频器件提供冷却的同时，

也为工作在 4K 的 J-T 制冷机提供预冷。4K J-T 制冷机通过 150K、100K、50-60K 及 20K 四级

预冷在 4K 为 3He-4He 开式稀释制冷机提供预冷，3He-4He 开式稀释制冷工作的温度分别为 1.6K

和 0.1K[17-18]。 
 



 
 
 
  

图 2.  Planck 卫星主要部件布置示意图[8] 图 3. Planck 卫星制冷系统示意图[19] 
 

2.3. Planck 卫星 20K 吸附式制冷机系统 
 吸附式制冷机与传统 J-T 制冷机最大的区别在于压缩机的不同，吸附式制冷机的压缩机利

用一些吸附材料（如活性炭和一些金属等材料）在低温低压下可以吸附大量制冷工质（一般为

氦气、氢气、氖气等低温工质）气体，在等容加热的条件下这些工质气体重新被释放出发，产

生高压。当放置吸附剂的吸附床周期性被加热和冷却时，便可以间歇性地产生高压和低压。 

 图 4 是 Planck 卫星氢吸附式制冷机的示意图，由图中可以看出吸附床除了与高低压气体通

道连通，还通过一个热开关与辐射器相连，这样做是为了提高加热过程中热量的利用，加热过

程中热开关断开，吸附床与辐射器隔离，从而减少加热量；而冷却过程中热开关打开，吸附床

与辐射器接触从而得到冷却。吸附床经过加热后产生高压氢气气体，气体经过辐射器的预冷后

温度降到其最高转化温度以下，通过一个节流阀之后产生制冷效应，从而冷却探测器，节流后

的低压气体进入吸附床（压缩机），并被吸附剂吸收。 

 

图 4. Planck 卫星吸附式制冷机示意图[14]
图 5. Planck 卫星吸附式制冷机结构图[19] 

 

 从上述过程中由于无法同时不间断的对一个吸附床进行加热和冷却，所以包含单个吸附压



缩机的制冷机是无法实现连续制冷的，这时便需要包含多个吸附床的吸附式压缩机，这样可以

保证在这些吸附床中有的在加热脱附产生高压，有的在冷却吸附产生低压，从而产生压差，实

现连续制冷效应，其示意图如图 5 所示。 

 图 6 为吸附式制冷机的主要热接触位置的示意图，从图中可以看出吸附制冷机在冷却低频

器件（LFI）的同时还要给机械式 4K J-T 制冷机提供预冷，图中的 LVHX1 和 LVHX2 是两个汽

液两相换热器，PC1、PC2、PC3 为三个分别与辐射器相连接的预冷界面，PC3 包括三个接触界

面 PC3-A、PC3-B、PC3-C，TSA 是一个使用 PID 控制的为温度稳定控件，运行中对吸附式制冷

机的要求如表 3 所示。 

 

 
图 6. Planck 卫星吸附式制冷机的主要热接触位置示意图[19] 

 

为了满足表 3 所示的性能要求，美国喷气推进实验室 （Jet Propulsion Laboratory）制造了

两台氢吸附式制冷机并进行了性能测试，这两台吸附式制冷机使用的吸附剂是 LaNi4.78Sn0.22，其

等温吸附线如图 7 所示，每克 LaNi4.78Sn0.22 可以吸附 140ml 的氢气，每个吸附床装有 600 克

LaNi4.78Sn0.22，可以产生大约为 50 的压比[21-22]，这两台吸附式制冷机的性能如表 4 所示，从表 4

可以看出第一汽液两相换热器，特别是第二汽液两相换热器的温度波动超出要求的性能。 

 

表 3. Planck 卫星吸附式制冷机的性能要求[19-20] 

要求参数 性能要求 

冷端温度 
第一汽液两相换热器 17.5K<TLVHX1<19.02K 
第二汽液两相换热器 17.5K<TLVHX2<22.05K 

制冷量 

第一汽液两相换热器 >190mW 
第二汽液两相换热器 >646mW 

温度稳定控件 150mW 
总制冷量 >986mW 

输入功率 
生命开始（BOL） <426W 
生命结束（EOF) <470W 

寿命 >18 个月 

  
 



表 4. Planck 卫星吸附式制冷机的测试性能[19-20] 

吸附制冷机性能要求 
T1

*/K T1
*

/mK 
T2

*/K T2
*

/mK 
总制冷量

/mW 
输入功率

/W 
循环

时间
/s <10.02 <450 <22.05 <100 >986 <470@EOL

测试条件 
第一级辐射

器温度/K 
PC3-C 

T/K 
  

冷热平衡 270.5 45 17.2 422 17.3 556 1100 50 297 940 

参考热平衡 282.6 60 18.4 497 18.6 600 1000 50 388 667 

热热平衡 276.9 60 18 307 18.8 325 1100 50 258 482 

*T1 :第一汽液两相换热器温度；T1:第一汽液两相换热器温度波动； 
*T2:第二汽液两相换热器温度；T2:第二汽液两相换热器温度波动 
 

 
图 7. LaNi4.78Sn0.22 的等温吸附线[22] 

 
2.4. Planck 卫星 4K 机械式 J-T 制冷机系统 

 Planck 卫星的 4K 机械式 J-T 制冷机由 RAL（Rutherford Appleton Laboratory）研制，其结构

如图 7 所示，该制冷机原计划使用一台两级的斯特林制冷机在 120K 和 20K 给 4K J-T 制冷机提

供预冷，但是由于吸附式压缩机从室温至低温端均无运动部件，具有更高的可靠性，所以 Planck

卫星后来选用氢吸附式制冷机代替之前的二级斯特林制冷机，但是其结构依旧如图 8 所示。 

 

 
图 8. Planck卫星 4K J-T结构图[23] 图 9. 预冷处加热量对 4K J-T 制冷机降温特性的影响[23] 

 

该制冷机在的降温特性如图 9 所示，当第二级预冷处（约为 18K）添加 0-2.52mW 的热量时，

从图中可以看出，当第二级预冷处的加热量（即制冷量）小于 2.47mW 时，该 J-T 制冷机能够到



达 4K，此时可以得到 6.4mW 的制冷量，同时为了提高该 4K J-T 制冷机的性能，对预冷的二级

斯特林制冷机靠近第二级冷端的填料进行了优化改进，改进之后的预冷型能得到很大的提升，

同时针对该 4K J-T 制冷机进行了一系列质量流量与制冷温度、预冷温度等之间的测量与理论研

究[23]。 

3. 超导亚毫米波段辐射探测器 

3.1. SMLIES 项目任务简介及低温系统性能要求 
 超导亚毫米波段辐射探测器（Superconducting Submillimeter-Wave Limb-Emission Sounder, 

SMILES）项目是由日本宇宙研究开发机构(JAXA)和日本情报通信研究机构（National Institute of 

Information and Communications Technology,NICT）合作开展的，它的目标是通过使用超导低噪

接收器来开展高精度的亚毫米波探测和平流层中微量气体的分布，以研究导致臭氧层破坏的卤

素原子的变化及其对自由基的影响，该卫星于 2009 年 9 月发射升空 [24,25]。 

 SMILES 项目中的亚毫米波接收器包括 2 个超导 -绝缘 -超导 (superconductor-insulator- 

superconductor, SIS)混合器（SMX）和 4 个高电子迁移率晶体管（HEMT）放大器。为保证探测

器件的正常工作，超导-绝缘-超导混合器要求工作在 4 K 温度，而高电子迁移率晶体管放大器则

需要工作在 20 K 和 100 K。它们对低温系统的性能要求如表 5 所示。 

表 5. SMILES 各部件低温系统技术要求[26,27] 

控制参数 技术要求 

SMX 制冷性能/(mW@K) ≥1@4.5 
20 K 级 HEMT 放大器制冷性能/(mW@K) ≥20@20 

100 K 级 HEMT 放大器制冷性能/(mW@K) ≥30@100 
SMX 温度波动/(K/mim) ≤0.05 

20 K 级 HEMT 放大器温度波动/(K/mim) ≤0.2 
100 K 级 HEMT 放大温度波动/(K/min) ≤0.2 

功率消耗/W ≤160 
寿命/h ≥10,000 

冷却时间/h ≤ 72 

 
3.2. SMILES 项目亚毫米波接收器制冷系统 

 基于表 5 的技术要求 SMILES 选择了用一台二级斯特林制冷机预冷一台 4He J-T 制冷机的冷

却方式，其中二级斯特林制冷机的制冷温度分别为 20 K 和 100 K，它在冷却两级 HEMT 放大器

的同时还用来为工作在液氦温区的 4He J-T 制冷机提供预冷，其结构示意图和实物图分别如图

10 和图 11 所示，对低温制冷机的技术要求如表 6 所示[26-28]。 

 

图 10. SMILES 亚毫米波接收器制冷系统流程图[27] 图 11. SMILES 亚毫米波接收器制冷系统实物图[27] 



3.3. SMILES 项目二级斯特林制冷机 
 SMILES 项目使用的二级斯特林制冷机源于日本的第二个红外探测任务 Astro-F，该卫星使

用一台工作在 20 K 和 100 K 的二级斯特林制冷机冷却装有 500 L 液氦的杜瓦以减小蒸发从而延

长寿命，该卫星已于 2006 年发射升空，正常运行 3 年多，远远超过了 1.5 年的设计寿命[29-30]。

该二级斯特林制冷机的结构如图 12 所示。它由一台线性滚球轴承支撑的线性压缩机和一个两级

膨胀机组成，它的工作压力、频率和质量分别为 1.0 MPa、15 Hz 和 9.5 kg，它的制冷特性如图

13 所示。 

表 6. SMILES 液氦温区制冷机设计技术要求[27] 

技术参数 技术要求 
4He J-T 制冷机制冷性能/(mW@K) 20 @4.5  

4He J-T 制冷机寿命/h ≥10 000 
4He J-T 制冷机换热器数目 3 

4He J-T 制冷机换热器效率/% 97 
4He J-T 制冷机压缩机进气压力/ MPa 1.6 
4He J-T 制冷机压缩机排气压力/ MPa 0.1 

4He J-T 制冷机质量流量/ (mg/s) ≥6 
4He J-T 制冷机功率消耗/W ≤60 
4He J-T 制冷机工作频率/Hz 30 

4He J-T 制冷机质量/kg ≤12 

二级斯特林制冷机制冷性能/(W@K) 
0.2@20 
1@100 

二级斯特林制冷机工作频率/Hz 15 
二级斯特林制冷机功率消耗/W ≤100 
二级斯特林制冷机质量/kg ≤10.5 

 

图 12. Astro-F 二级斯特林制冷机结构图[31] 图 13. Astro-F 二级斯特林制冷机制冷特性[31] 

 

 从图 13 中可以看出当输入功率为 90 W 时，在 20 K 具有 0.2 W 制冷量的同时在 100 K 有 1 

W制冷量，该制冷机的寿命测试结果如图14所示，正常工作时间约为30 ×103  h，完全符合10×103  

h 寿命的设计要求。 

 

3.4. SMILES 项目 4 K 4He J-T 制冷机 [26,27] 
 SMILES 项目 4 K 4He J-T 制冷机的压缩机结构如图 15 所示，它的结构与图 12 所示的压缩

机基本相似，为实现 4 K 制冷所需的压比（约为 16）需采用两级压缩。同时，图 10 中所示的 3

个换热器均为套管式换热器，它们的长度分别为 2.1 m（HEX1）、2.0 m（HEX2）和 1.9 m（HEX3）。

对已安装探测器的整个恒温器系统进行测试得出：在输入功率 75.2 W，三级温度分别为 4.3 、

20.3 和 87.2 K，整个系统降温时间为 57 h，同时寿命测试也达到了任务要求。 



 
图 14. Astro-F 二级斯特林制冷机寿命测试结果[31] 图 15. SMILES 4 K 4He J-T 制冷机压缩机结构图[26] 

 

4. Astro-H 卫星 

4.1. Astro-H 卫星任务简介及低温系统性能要求 
 Astro-H卫星是日本宇宙研究开发机构（JAXA）和美国宇航局（NASA）联合研制的一系列

成功运行的X射线探测任务卫星中的第6颗，它计划于2013-2014年发射。它将通过高分辨率、高

通量、中等角分辨率光谱仪的使用来研究高能宇宙中的物理学问题，采用了宽频带X射线分光、

硬X射线成像探测器、高分辨率软X射线分光和非聚焦软伽马射线探测器等来探测0.3 keV到600 

keV的较宽能量范围[32,33]。 

Astro-H卫星上使用微热量计阵列的高分辨率软X射线光谱仪（SXS）必须冷却到50 mK的温

度才能在6 keV X射线能量的条件下实现1000倍或者更高的分辨率，同时要求温度波动控制在2 

μK以内，以保证在卫星的整个寿命周期内（3~5 a）的效率大于95%[34,35]。 

4.2. Astro-H 软 X 射线光谱仪(SXS)制冷系统[35,36] 
 Astro-H软X射线光谱仪(SXS)制冷系统如图16和图17所示，SXS制冷系统包括2台用来冷却

外蒸汽冷却屏OVCS（100 K）、内蒸汽冷却屏IVCS（20 K）的二级斯特林制冷机；2台用来给3He 

J-T制冷机提供预冷的二级斯特林制冷机，其中3He J-T制冷机将蒸汽冷却屏冷却至2 K，同时通

过一个热开关连接到超流4He杜瓦以把漏热减小至1 mW以下，从而减小4He的蒸发，延长使用寿

命；超流4He杜瓦用来给两级绝热去磁制冷机做热沉，其温度保持在1.3 K，蒸发出来的4He用来

冷却各级蒸汽冷却屏，同时超流4He杜瓦通过热开关和一台两级绝热去磁制冷机连接。可能是因

为日本Astro-E2卫星因蒸发的氦气进入真空绝热层使漏热大幅增加导致液氦在一个月内完全蒸

发的缘故，该制冷系统同时使用了1 K温区2种不同的制冷方式，即3He J-T制冷机和超流4He杜瓦，

只要能够保证其中一个正常工作，任务便可以继续进行，增加了任务的可靠性。 

 

图16. Astro-H软X射线光谱仪(SXS)制冷系统

结构图[35] 

图

17. Astro-H软X射线光谱仪(SXS)制冷系统示意图[35] 



4.3. Astro-H 软 X 射线光谱仪(SXS)二级斯特林制冷机[31,34-35] 
Astro-H软X射线光谱仪(SXS)二级斯特林制冷机的原型是Astro-F卫星的二级斯特林制冷机[31]，

基于Astro-H卫星的探测要求，Astro-H二级斯特林制冷机将排出器的支撑结构由原来的接触式密

封改为板弹簧支撑；减少制冷机内放气材料如胶水的使用及采用高纯制冷工质等措施控制污染

源来保证制冷机长寿命下的制冷性能；通过改进第二级排出器的尺寸来增大膨胀体积以提高制

冷性能，同时提高3He J-T制冷机的性能，改进后的制冷机性能如图18所示，当输入功率为90 W

时，该制冷机可以同时在16 K和83.6 K提供0.2 W和1 W的制冷量[34,35]。 

 

 
图 18. Astro-H 两级斯特林制冷机性能[35] a) 输入功率为 50W，b) 输入功率为 90W 

 

4.4. Astro-H 软 X 射线光谱仪(SXS) 3He J-T 制冷机 
 Astro-H 软 X 射线光谱仪(SXS)制冷系统 3He J-T 制冷机的原型是 SMILES 项目的 4He J-T 制

冷机[26]，卫星对 3He J-T 制冷机的技术要求如表 7 所示。选用 3He 作为工质的原因是 3He 在 1.7 K

对应的饱和压力（11 kPa）比 4He 高，为达到 1.7 K 的制冷温度，压缩机必须提供大于 87.5 的压

比；为了实现 87.5 的压比该制冷机采用了四级压缩的结构（每一级压比为 3.06），第一级和第二

级压缩机的结构如图 19 所示，第三级和第四级压缩机的结构如图 20 所示。该制冷机的制冷性

能如图 21 所示，当质量流量为 2.5 mg/s，进气压力为 523 kPa，输入功率为 131 W（其中 42 W

为 J-T 制冷机消耗，而 89 W 为二级斯特林制冷机消耗）时，该制冷机在 1.72 K 可以提供 10.1 mW

的制冷量，基本满足其技术要求。 

 

表 7 Astro-H 3He J-T 制冷机的技术要求[36] 

 

性能参数 技术要求 

制冷量 10 mW@1.7 K 

重量/kg < 22 

工质 3He 

总压比 > 87.5 

质量流量/ mg/s 2.3  

结构形式 3 个压缩机组相连 

消耗功率/W < 90  

运行温度/ ℃ 0~30 

 

 

图 19. Astro-H 3He J-T 制冷机低压级压缩机结构图[36] 

图 20. Astro-H 3He J-T 制冷机中、高压级压缩机结构图[36]



5. NASA 先进低温制冷机技术发展计划（ACTDP） 

5.1. NASA-ACTDP 简介及低温系统技术要求 
 为了研究宇宙形成过程、生命的起源、寻找类地行星，保持美国空间技术的绝对优势，美

国宇航局于2001年提出了类地行星探测器（TPF）、“X星云”计划(Con-X)以及詹姆斯韦伯太空望

远镜（JWST）计划，如图21所示，并针对这些项目的应用需求提出了先进制冷机技术发展计划

（advanced cryocooler technology development program ）[37]。下面将对这3个项目进行简要的介

绍。 

 

 
图 21. NASA 大型空间项目概念图[37] 

 

5.1.1 詹姆斯韦伯太空望远镜(JWST)     

詹姆斯韦伯太空望远镜(James Webb Space Telescope，之前称作Next Generation Space 

Telescope，NGST))是由美国宇航局主持研制的一台红外空间望远镜，将取代哈勃望远镜，成为

新一代的空间望远镜，它计划于2014年发射。JWST通过探测宇宙中波长为0.6~28 μm的红外射

线来探索宇宙黑暗时代的结束时间、星系的组成、恒星的形成过程、行星以及生命的起源等宇

宙学基本问题。詹姆斯韦伯太空望远镜携带的中红外仪（MIRI）采用砷掺硅（As:Si）传感器，

该传感器在温度在7 K才能正常工作，同时为了减小制冷机的发热以及压缩机震动对探测望远镜

的影响，制冷机系统必须具有长距离冷却的功能。 

5.1.2 类地行星探测器(terrestrial planet finder，TPF)  

TPF计划将通过红外调零干涉仪的使用以探测5~20 m的红外射线从而探测并搜寻地球45

光年外的约150 颗恒星周围的类地行星，寻找是否有二氧化碳、水、臭氧及生命存在的迹象，

提供这些行星的成像并对行星大气进行光谱研究。为了实现这些目标，红外调零干涉仪须工作

在6 K。TPF的运行寿命为5~10 a，计划于2015年发射。 

5.1.3  “X星云”计划(Con-X)     

Con-X计划主要通过微热量计的使用来探测宇宙中的X射线从而得出宇宙的结构和演变过

程。该计划主要的研究内容包括揭开黑洞、星系组成以及未被探测到的宇宙物质之谜。这一大

型任务包括4个航天器，每个航天器装载了2个X射线望远镜。其中，微热量计需要工作在50 mK

的温区才能获得高光谱分辨率。为了获得这一低温，需要采用液氦温区制冷机将其首先预冷至6 

K的温度，然后再采用多级磁制冷机进一步冷却至50 mK，它本计划于2010年发射，但是项目目

前延期至2015年，使用期限为10年 。 

5.1.4  ACTDP的技术要求及进展    

美国宇航局针对上述航天项目的应用需求提出了先进制冷机技术发展计划（advanced 

cryocooler technology development program），该计划要求制冷机在6 K和18 K温区同时提供制冷

量，此外还必须满足质量低、能耗低、可靠性高、冷却速度快以及远距离冷却等要求，其技术

指标如表8所示[37]。作为该项目的招标商，Lockheed -Martin公司、NGAS（Northrop Grumman 

Aerospace System）公司和Ball Aerospace公司分别采用四级高频脉管制冷机[38]、三级斯特林制冷

机预冷J-T制冷机[39] 和三级高频脉管制冷机预冷J-T制冷机[40]实现了项目的要求，下面将对这3



种结构进行介绍。 

5.2. Lockheed Martin 四级高频脉管制冷机 
 针对美国宇航局ACTDP的要求，Lockheed Martin公司在其二级高频脉管制冷机[41]和三级高

频脉管制冷机[42]的基础上，于2006年提出了四级高频脉管制冷机结构[38]。其结构及各级温度选

择如图22所示。该制冷机采用U型结构，在208W输入功率下，在6 K和 18 K分别提供20 mW和

150 mW的制冷量。同时，使用4He和3He作为工质的最低制冷温度分别为4.85 K和3.8 K。这是世

界上第一台全部使用高频脉管制冷机结构达到液氦温区的制冷机。 

 
 
 

表 8 先进低温制冷机技术发展计划（ACTDP）
的技术要求[37] 

技术参数 技术要求 

制冷量和制冷温度

/mW@K 

30 @6&150 

@18 

输入功率/ W <200 

制冷系统总重/kg <40 
冷头可调节距离/m 5-25 

制冷量波动/mW@K 
<1 @6&<25 

@18 
寿命/a >10  

振动和电磁干扰 低 
 

 图 22. Lockheed Martin 四级高频脉管制冷机[38] 

 

2007年，为了满足ACTDP提出的远距离冷却（制冷机与JWST上中红外仪保持10 m的距离

以保证传感器稳定运行）的需要，LMATC提出从压缩机处分流少量运行工质3He，通过直流环

路利用3He直接冷却中红外仪（MIRI）的方法，如图23所示[43]。通过采用一对簧片阀实现气体

工质3He在制冷机中的交变流动（AC）以及流动回路中的直流（DC）的转变。流动回路中的3He

工质通过4个逆流式间壁换热器与斯特林型脉管制冷机的四级冷头进行换热，冷却至6 K温度。

同时为了进一步提高制冷机在6 K温区的制冷量，LMATC通过改变惯性管的阻抗实现了四级脉

管制冷机各级制冷量的重新分布，在采用3He作为工质时，制冷机在6 K的制冷量从32 mW增大

至50 mW，输入功率为300 W[43]，如图24所示。  

2008年，Lockheed Martin与其他3家制冷机公司共同竞争为超导数字电子元件通讯项目

（HYPRES）中的超导铌集成电路提供冷却，该项目要求制冷机在4.5 、9 、35 和70 K同时提

供制冷量，而且具有寿命长、质量轻、高效、紧凑和可靠性高等优点。为此Lockheed Martin在

原有四级高频脉管制冷机[38]的基础上，改进研制出一台分离预冷型高频脉管制冷机，即采用一

台二级高频脉管制冷机预冷一台四级的高频脉管制冷机[44]。其结构示意图及各级温度如图25所

示。2个冷头均采用U型结构，输入功率为685 W时，在4.5 K具有42 mW的制冷量，最低制冷温

度达到3 K。系统中的压缩机结构设计是它最大的一个特点，如图所示，压缩机中气体腔分为两

部分，预冷的二级脉管制冷机采用高压4He作为工质，四级脉管制冷机则采用低压3He作为工质。

这种结构布置方式可以同时利用4He工质在较高温区较高压力下能提供较大的预冷量以及3He工

质在低温温区低压下优越的理想气体性能。 

 



图23. LMATC远距离冷却四级斯特林型脉管制冷

机流程图[43] 

图24. 4He和3He工质对第四级制冷量的影响
[43] 

 

5.3. Ball Aerospace 高频脉管制冷机预冷型 4K J-T 制冷机 
 Ball Aerospace 公司采用斯特林制冷机预冷 J-T 制冷机的方式[39]顺利实现了 ACTDP 要求的

性能，输入功率为 230 W 时，可以在 6.2 K 和 18K 同时提供 75 mW 和 77 mW 的制冷量，使用
3He 作为工质，最低制冷温度为 3.5 K，其结构如图 26 所示，该制冷机由一台三级斯特林制冷机

预冷一台 J-T 制冷机组成，斯特林制冷机的各级预冷温度为 150 K、45 K 和 15 K，同 NGST 相

似，该复合型制冷机也使用了旁通阀，其作用也相似。 

 该复合型制冷机中提供预冷的三级斯特林制冷机如图 27 所示，当输入功率小于 80 W 时，

可以在 16 K 提供 100 mW 的制冷量，最低制冷温度小于 14 K[45]。该制冷机是在其原有三级斯特

林制冷机[46]的基础上进行优化和改造而成的，优化之后性能有所提升。优化包括两个方面：1） 

重新设计了第三级回热器，回热材料的结构由丝网结构材料变为球状粉末，回热材料由磷青铜

变为铅；2） 为了增加更低温度下所需的质量流量，增加了压缩机的位移，优化前后的性能比

较如图 28 所示，图中压缩机的位移增加了 30%,优化之后的性能如图 29 所示。 

 

图25. Lockheed Martin分离型四级高频脉管

制冷机[44] 

 

 

图 26.  Ball Aerospace MIRI 制冷机结构示意[39] 

 



 

图 27. Ball Aerospace 三级斯特林制冷机[45] 图 28. Ball Aerospace 三级斯特林制冷机性能比

较[45] 
 

5.4. NGAS 高频脉管制冷机预冷型 4K J-T 制冷机 
 针对美国宇航局的ACDTP任务要求，NGAS 采用三级高频脉管制冷机预冷J-T制冷机的技

术路线，在256 W总输入功率下实现了任务中所有的相关指标，远远小于项目要求的功率输入上

限（360 W），其最低温度低于液氦温度，其结构如图30所示[40]。 

 如图30所示，该预冷型液氦温区制冷机从左至右分为４块：制冷机控制电子组件（CCE）、

制冷机压缩机组件（CCA）、制冷机塔台组件（CTA）、冷头组件（CHA）。CCE包含一套备用的

控制系统，它们之间通过电磁阀组件（RSA）实现切换。CCA包含一个用来驱动三级脉管制冷

机的大容量压缩机（HCC Comp）和一台驱动J-T制冷机的高效率压缩机（HEC Comp）以及脉管

制冷机的冷头和3个间壁式换热器（R2、R3、R4）。CTA包含一个展开式制冷工质传输组件（RLDA），

通过RLDA制冷工质可以从基座到达高于基座6m左右的塔台。CHA包括两个常闭的旁通阀，J-T

制冷机的冷头，一个间壁式换热器（R1）以及一个光学模块平台（optical module stage）。HEC J-T

压缩机出口处的高压气体经过3个换热器以及三级高频脉管制冷机的冷却，进入RLDA 的温度为

18K；然后进入CHA 的间壁式换热器R1 和J-T制冷机中。CHA中的常闭旁通阀在15 ~100 K 是

处于开启状态的，当光学模块平台OMS 冷却至15 K 后，旁通阀关闭，氦气体通过换热器R1，

J-T进入光学模块平台OMS进行换热，之后便处于大约6 K的稳定运行状态。 

 

  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 29. Ball Aerospace 三级斯特林制冷

性能[45] 图30. NGAS MIRI 制冷机结构示意图[40] 

 

 NGAS MIRI 制冷机承担预冷的三级高频脉管制冷机如图 31 所示[47]，该制冷机第一级和第

二级采用其之前设计的大容量二级制冷机[48]的平行布置方式，这种布置方式有利于减少第一级



和第二级之间的干扰，如图 32 所示，第一级的制冷量在从 0 增加至 17.4 W 时，第二级的温度

变化小于 1 K；当第二级的制冷量从 0 增加至 17.4 W 时，第一级的温度变化也很小，第二级和

第三级采用串联布置方式。该三级脉管制冷机在输入功率为 385 W 时，可以在 10 K 提供 250 mW

的制冷量，最低制冷温度为 6 K[49]。由于具有较高的效率和可靠性，在充分竞争和论证的基础

上，NGAS 提出的三级高频脉管预冷 J-T 的结构最终被选用在韦伯太空望远镜上。 

 

 
图 31. NGAS 10K 三级高频脉管制冷机[47]

图 32. NGAS HCC 二级脉管制冷机负载图[48] 

 

 

6. 宇宙学与天体物理空间红外望远镜 

6.1. SPICA 任务简介及低温系统技术要求 
 天体物理空间红外望远镜（space infra-red telescope for cosmology and astrophysics, SPICA）

是由日本宇宙研究开发机构（JAXA）、欧洲空间局（ESA）、美国国家航天局（NASA）合作的

一个国际项目，它将取代 Asrto-F 卫星的红外观测望远镜，成为新一代的中远红外波段望远镜，

如图 33 所示。它是一个直径 3.5 m 的具有高空间分辨率和灵敏度的空基低温望远镜，通过中远

红外波段的观测来研究星系的诞生和演化、恒星和行星系的诞生和演化以及星际物质的演化，

该任务设计寿命 5 a，计划于 2018 年发射。SPICA 运行过程中需要将望远镜的焦平面器件（FPI）、

望远镜光学工作台（TOB）、及器件光学工作台（IOB）冷却至 4.5 K，同时必须将一些光学器件

（如锗掺镓 Ge:Ga 探测器）冷却至更低的 1.7 K[50-52]。 

6.2. SPICA 制冷系统 
 基于 SPICA 的冷却要求，SPICA 项目组使用被动式辐射制冷机和机械式制冷机相结合的方

式设计了 SPICA 制冷系统，其中辐射制冷机主要布置在望远镜的外围以保证望远镜整体的温度，

机械式制冷机主要包括二级斯特林制冷机和 2 个工作温度分别为 4 K 和 1 K 的 J-T 制冷机，它们

的工质分别为 4He 和 3He，SPICA 望远镜热负荷分布和低温系统布置方式分别如图 34、35 所示。

对各种机械式制冷机的技术要求如表 9 所示，其中 P 为输入功率[52-54]。 

 

表 9. SPICA 制冷系统制冷机的技术要求[52] 

制冷方式 冷却要求 P/W 

2-SC*1) 200 mW@20W <90 W 

2-SC+4He J-T*1) 40 mW@4.5 K < 160W*2) 

2-SC+3He J-T*1) 10 mW@1.7 K < 180W*2) 

注：1)SC,J-T 的含义见表 2 的注释；2)包括二级斯特林制冷机消耗的功率. 



图 33. SPICA 在轨概念图[50] 图 34. PICA 热负荷分布图[55] 

 

 
图 35. SPICA 低温系统示意图[52] 

 

6.3. SPICA 二级斯特林制冷机 
 SPICA 使用的 2 台二级斯特林制冷机的原型是 Astro-F 卫星的二级斯特林制冷机[30,33]，它们

分别用来给 4He 4 K J-T 制冷机和 3He 1 K J-T 制冷机提供预冷，类似的结构也用在 Astro-H 卫星

上为 J-T 制冷机提供预冷 [34]，经过一系列的改进，该制冷机在项目要求的功率内在 20 K 提供

350 mW的制冷量，几乎是项目要求的两倍，这样有利于它所预冷的 J-T制冷机性能的提高[53, 55]。 



6.4. SPICA 4 K J-T 制冷机 
 SPICA 4K J-T 制冷机来源于 SMILES 项目的 4 K J-T 制冷机[26-27]，它要求在 4.5 K 能够提供

40 mW 的制冷量以冷却焦平面器件等部位，经过流量计算、进气压力等一系列的计算和改进，

该制冷机在 55.9 W 的输入功率下能够在 4.5 K 提供 50.1 mW 的制冷量，此时二级斯特林制冷机

所消耗的功率为 89.2 W，能够满足项目要求[52-54]。 

6.5. SPICA 1 K 3He J-T 制冷机 
 SPICA 1 K J-T 制冷机系统的示意图和实物图分别如图 36、37 所示，它使用的结构和 SPICA 

4 K J-T 制冷机相似，但是使用的工质是沸点更低的 3He，它的制冷量与进气压力和流量之间的

关系如图 38 所示，它在输入功率为 76.6 W 时，能够在 1.7 K 能够提供 16.0 mW 的制冷量，此

时二级斯特林制冷机消耗的功率为 89 W，能够满足项目要求[54-56]。 

 
图 36. SPICA 1 K J-T 制冷机系统示意图[54] 

 

 
图 37. SPICA 1 K J-T 制冷机系统实物图[53] 



 

图 38.进气压力和流量对 1K J-T 制冷机制冷量的影响[54] 

7. 浙江大学液氦温区高频脉管制冷技术研究进展 

浙江大学是国内较早开展低温技术研究的单位之一，其研制的双小孔两级低频脉管制冷机

于 1997 年在国内率先实现了液氦温区[57]，目前两级低频脉管制冷机可在 4.2K 提供 1.1W 的最大

制冷量[58]，单级低频脉管制冷机最低制冷温度已接近 10K[59]，完全可以满足超导磁体冷却及氢

气液化等需求。自 2007 年起开始进行高频脉管制冷技术的研究，取得了一系列的成果[60-65]，研

制的高频脉管制冷机已涵盖 5-80 K 温区，其中液氦温区高频脉管制冷技术处于国内领先水平。 

为探索液氦温区高频回热制冷机理，浙江大学采用两级 G-M 型脉管制冷机预冷的单级高频

脉管制冷机的结构[61]详细的研究了充气压力、预冷温度、工作频率、几何结构以及填料类型等

参数对液氦温区高频回热制冷性能的影响，从而明确了液氦温区高频回热损失，掌握了实现液

氦温区高频回热制冷所需的条件，为实现完全结构的液氦温区高频脉管制冷技术奠定了研究基

础，该预冷型高频脉管制冷机采用氦-4 为工质获得了 4.23 K 的最低制冷温度，是当前公开报道

的以氦-4 为工质的高频脉管制冷机获得的最低制冷温度，其结构如图 39 所示。 

在预冷型高频脉管制冷机研究结果的基础上，同时结合浙江大学在 80 K[60]和 35K[62]温区的

相关研究成果，浙江大学研制了一台三级高频脉管制冷机，该制冷机全部采用高频脉管结构，

其结构如图 40 所示[63,64]。该制冷机采用氦-4 为工质，第三级运行频率为 29.9Hz，充气压力为

0.91MPa 时，获得了 4.76 K 的最低制冷温度，这是世界上首台运行在液氦温区（<5.2 K）的三

级高频脉管制冷机，同时可在 6 K 提供 25 mW 的制冷量，可以满足 6-10K 温区超导探测器的冷

却要求。理论分析表明，若能解决稀有工质氦-3 的来源问题，该制冷机的效率有望大幅提升，

将为其实际应用奠定坚实的基础。 



 
图 39. 浙江大学预冷型液氦温区高频脉管制冷机结构示意图[61] 

 

 
图 40. 浙江大学三级高频脉管制冷机结构示意图[63] 

8. 总结及展望 

本文介绍了国际上已发射和在研的使用液氦温区机械式制冷技术的空间探测项目的任务目

标和对低温系统的性能要求，分析了空间液氦温区机械式制冷技术的设计方法和关键技术，总

结了当前空间液氦温区机械式制冷技术的发展现状和趋势，主要结论如下： 

（1）目前空间液氦温区机械式制冷技术主要采用由线性压缩机驱动的预冷型 4He 和 3He J-T

节流制冷技术。该技术利用工质氦气在液氦温区的非理想性质而具有较高的效率，并且其在低

温下无运动部件因而具有可靠性高等特点，是当前空间液氦温区机械式制冷技术的主流。虽然

高频脉管制冷机也能够到达该温区，但是由于效率较低，还没有空间应用的实例。 

（2）为液氦温区 4He 和 3He J-T 节流制冷机提供预冷的主要有吸附式制冷机、采用线性压缩



机技术的斯特林制冷机和斯特林型脉管制冷机。其中斯特林制冷机发展相对成熟，但是冷端无

运动部件的脉管制冷技术以及完全无运动部件的高可靠性的吸附式制冷技术是其潜在的强有力

竞争对手，提高效率则是吸附式制冷技术和高频脉管制冷技术的当务之急。 

（3）mK 温度的制冷方法主要有绝热去磁制冷和稀释制冷，其中绝热去磁制冷被广泛使用，

而以 Planck 卫星稀释制冷机为典型代表的具有连续制冷能力的稀释制冷机将会得到进一步的发

展和应用。 

（4）随着支撑和密封结构技术的发展和创新，以斯特林制冷机为代表的冷端存在运动部件

的机械式制冷机的寿命不再是它们应用和发展的瓶颈；目前，进一步降低制冷温度和提高制冷

效率则成为其能够应用于航天领域的必由之路。 

（5）经过近 20 多年的积淀，浙江大学已掌握液氦温区机械主动式低温制冷技术，并研制出

适用于空间长寿命要求的 4K 温区原理样机，希望有机会能为国家航天事业的发展做出自己的贡

献。 
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