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摘要：航天电子元器件工作于真空环境时，必须格外考虑其发热及散热问题。文章对某反熔丝

FPGA器件工作于真空环境时温度与功耗的关系及散热措施进行研究。通过热真空试验得到该器件不同

散热措施及 PCB条件下的发热及散热情况数据，并依据数据分析给出其在真空环境下的散热措施建议。该

器件采用了带热沉的陶瓷四侧扁平 208引脚封装（CQFP208），在此类较大尺寸封装（瓷体 29.2 mm×29.2 mm）

中引入大尺寸热沉（23 mm×23 mm）并应用于航天器在国内尚属首次。文章的试验结果及散热措施建议

对采用相同或类似封装的电子元器件均有参考作用。
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Abstract: For aerospace electronic components to be worked in the vacuum environment, the device heating
and  the  related  heat  dissipation  must  be  specially  considered.  In  this  paper,  the  relationship  between  the
temperature of a certain type of antifuse FPGAs working in the vacuum environment and the power consumption
are studied, together with measures of heat dissipation. Through thermal vacuum test, the thermal value and the
heat dissipation data of the devices with regard to different heat dissipation measures and various PCB conditions
are  obtained.  Finally,  the  heat  dissipation  measures  for  the  devices  in  vacuum environment  are  suggested.  The
device adopts a ceramic four-side flat 208-pin package (CQFP208) with heat sink. It is the first time in China to
introduce comparable-sized heat sink (23 mm×23 mm) into such large size package (porcelain 29.2 mm×29.2 mm)
and apply it to spacecraft. The test results and the heat dissipation measures proposed in this paper can serve as a
reference for the applications of the electronic components with the same or similar kind of package.
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0    引言

航天器长期工作在复杂恶劣的真空环境中，散

热手段有限。其内部温度水平关乎仪器设备和部件

功能的发挥、性能指标的实现以及整器的可靠性和

寿命等
[1-3]

。因此，航天器的热控制能力对其在空间

应用至关重要。随着航天器功能任务的提高，对热

控制系统的控温能力和控温精度要求越来越高
[4-9]

。

然而，系统控温措施往往仅关注整体或者发热量较

大的分系统或模块；若要精细到个别局部区域或某

个电子元器件时，则需要采取一些有效措施将局部

散热与系统散热进行有效连接和组合。

电子设备是航天器内部热量的来源之一。随着

电子元器件的性能提升以及集成电路技术的迅速

发展，电子元器件的总发热密度大幅增长。若器件

的散热能力有限，就会造成自身温度升高，以致性

能下降、可靠性变差、寿命缩短等
[10-13]

。阿伦纽斯模

型表明，器件的退化速率随温度呈 e指数规律变

化，即温度每上升 10 ℃，器件寿命缩短一半
[14-17]

。因

此，美国早在 20世纪 70年代就发布了可靠性热设

计手册，要求在整个设计过程中，电子设备设计工

程师、热设计工程师和可靠性工程师密切合作，将

热管理贯穿于电子系统和设备设计生产的全过

程
[18]

。我国国家国防科技工业委员会也在 1992年
7月颁布了 GJB/Z 27—1992《电子设备可靠性热设

计手册》
[19]

，为军用电子设备热设计提供了基本理

论和方法；1993年 9月颁布了 GJB/Z 35—1993《元
器件降额准则》

[20]
，规定了各种元器件在不同应用

情况下应降额的参数和量值。合理的热设计可以减

少元器件，尤其是真空环境中的电子元器件的失

效，因此有必要对真空环境下的器件发热及散热特

性进行分析，以便为后端热设计提供参考。

反熔丝 FPGA因其较高的可靠性和反熔丝本

身对辐照免疫而被广泛应用于各种航天器
[21-23]

。早

期国内外航天器所需的 FPGA产品均来自美国的

Actel公司，而当前为应对西方对我国的技术封锁

和核心元器件禁运，亟需实现反熔丝 FPGA产品的

国产化。国产 10万门反熔丝 FPGA内部时序逻辑

（R单元）采用了三模冗余，质量等级对标 Actel公

司宇航最高等级（V级）产品，采用了带热沉的陶瓷

四侧扁平 208引脚封装（CQFP208）。在此类较大尺

寸封装（瓷体 29.2 mm×29.2 mm）中引入大尺寸热

沉（23 mm×23 mm）并应用于航天器在国内尚属首

次，且对于带热沉封装的反熔丝 FPGA的装配和散

热方式无任何资料可借鉴。由于该器件自带热沉，

最好的散热措施应为直接将热沉焊接到印制电路

板（PCB）上，然而这种方法只适用于代码和技术状

态均已固化的成熟产品；另外，在实际使用中，某些

应用场合该器件的功耗并不大，无须散热处理。因

此，为了合理使用该器件，应当首先确定其必须进

行散热处理的临界功耗，再找到不对热沉进行焊接

的其他散热措施。本文通过热真空试验对反熔丝

FPGA器件的真空发热特性进行研究，以确定合

理、有效的散热措施。 

1    试验对象和方法

试验器件选用某国产 10万门反熔丝 FPGA，其
正、背面照片如图 1(a)、(b)所示，图 1(c)为其横截

面示意。芯片与热沉通过导电胶黏结，热沉为WuCu
合金，是导热系数为 191 W/(m∙K)的高导热材料，

厚度为 1 mm，面积为 23 mm×23 mm。
 

 

(a) 正面 

10万门

反熔丝FPGA

热沉

23 mm×23 mm

(b) 背面

盖板（FeNi合金）

热沉（WuCu合金）

芯片

Al2O3陶瓷 Al2O3陶瓷

N2 导电胶

(c) 横截面 
图 1    试验器件照片及其横截面示意

Fig. 1    Front, back and cross section view of the device
 

试验过程中，将器件置于真空度优于 1.3×10-3 Pa

的真空罐中，用加热丝模拟热辐射源，通过测控设

备稳定试验条件。为使试验样品产生递增功耗，采

用外部信号源提供频率递增的工作时钟。通过热电

偶温度传感器测试样品电路顶部盖板中央或底部

热沉中央的温度代表器件温度。热电偶端头为直

径 8 mm的圆形平面，通过导热胶 GD480与被测点
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紧密黏结。试验时器件处于工作状态，端口电压 VCCI

和内核电压 VCCA 分别设置为 5.5 V和 2.75 V（为了

产生较大功耗，均较典型工作电压超出 10%）。器

件编程后的资源利用率为 93.49%。

试验条件及样品分配情况如表 1所示。其中在

焊盘上打通孔是为了将热量从焊盘传导到 2 mm

厚的 PCB的地平面并散发出去。试验过程中，每次

增大功耗后须等待器件温度上升且稳定后记录盖

板和热沉温度数值（试验条件 2～13中由于空间关

系无法测量热沉温度，仅测量盖板温度），再进行下

一次增大器件功耗的操作。

试验用 PCB如图 2所示。
 

  
表 1    试验条件及样品分配情况

Table 1    Test conditions and sample allocations
 

试验
条件

PCB面积/
cm

热沉下方PCB上焊盘
热沉处理方式

所用PCB
照片面积/mm 通孔数量

1 9.25×9.0 无焊盘
（PCB开窗）

裸露 图2(b)

2 9.25×9.0 20×20 9 焊接到PCB 图2(c)
3 9.25×9.0 14×7 9 焊接到PCB 图2(e)
4 9.25×9.0 20×20 4 焊接到PCB 图2(d)
5 9.25×9.0 14×7 4 焊接到PCB 图2(f)
6 9.25×9.0 20×20 9 与PCB之间加导热绝缘垫 图2(c)
7 9.25×9.0 14×7 9 与PCB之间加导热绝缘垫 图2(e)
8 9.25×9.0 20×20 4 与PCB之间加导热绝缘垫 图2(d)
9 9.25×9.0 14×7 4 与PCB之间加导热绝缘垫 图2(f)
10 30×25 无焊盘 通过0.2 mm厚铜带连接到PCB 图2(g)(h)
11 30×25 无焊盘 通过0.1 mm厚铜带连接到PCB 图2(g)(h)

12 30×25 无焊盘
　0.2 mm厚铜带断开与PCB的连接（该端悬空），另一端仍保
持与热沉的焊接状态

图2(g)(h)

13 30×25 无焊盘
　0.1 mm厚铜带断开与PCB的连接（该端悬空），另一端仍保
持与热沉的焊接状态

图2(g)(h)
 
 

 

(a) PCB焊接器件后

(e) 试验条件3和7所用PCB正面

(b) 试验条件1所用PCB正面

(f) 试验条件5和9所用PCB正面

(c) 试验条件2和6所用PCB正面

(g) 试验条件10～13所用PCB正面

(d) 试验条件4和8所用PCB正面

(h) 试验条件10～13所用PCB背面 
图 2    试验用 PCB照片

Fig. 2    Photos of PCB for the test
 
  

2    试验结果与分析

在试验条件 1下，器件散热只有 2种途径：其

一为器件自身热辐射；其二为热量通过 208个引脚

传到 PCB，再从 PCB经过热辐射散发出去，散热效

果与 PCB面积直接相关。试验过程中通过热电偶

对每次增大功耗后的器件盖板和热沉温度进行测

量，结果如图 3所示，其中每次温度重新达到平衡

的时间不超过 11 min。
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条件1盖板温度（环境温度25 ℃）

条件1盖板温度（环境温度70 ℃）

条件1热沉温度（环境温度25 ℃）

条件1热沉温度（环境温度70 ℃）
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图 3    试验条件 1下器件盖板和热沉温度随功耗的变化

Fig. 3    Temperature  changes  of  device  cover  plate  and  heat
sink against power consumption under condition 1

 

在航天工程应用中，应按照 GJB/Z 35—1993
《元器件降额准则》的要求对元器件降额使用，其中

要求航天器与战略火箭降额等级至少为Ⅰ级，在此

要求下 MOS集成电路结温最高不能超过 85 ℃。

根据图 3，器件功耗为 0.97 W时其热沉温度达到

85 ℃；而结–热沉间的热阻仅为 0.56 ℃/W，因此芯

片结温约等于热沉温度，即可以认为在该试验条件

下，若要满足Ⅰ级降额要求，则器件功耗不能超过

0.97 W；若想提升功耗，则必须要有更好的散热措

施。从图 3中也可以看出，随着功耗升高，热沉与

盖板之间的温差越来越大，这是由于结–盖板间的

热阻（5.41 ℃/W）远大于结‒热沉间的热阻，随着功

耗的增加，散热热流越来越大所致。

试验条件 2～5下，器件盖板温度随功耗的变

化如图 4所示。这 4种条件均为热沉直接焊接到

PCB上，但热沉下方的焊盘面积和通孔数量不同。

从图 4可以看出，4种条件下盖板温度在统计学意

义上相差不大，表明盖板温度与焊盘面积、通孔数

量关系不大。这并不符合最初的预期，因为理论上

焊盘越大、通孔数量越多，越有利于器件将热量传

导到 PCB进行散热。分析其原因认为，在真空模拟

环境中，热量传递按照“芯片→热沉→焊盘→

PCB→真空腔体模拟环境”和“芯片→管壳和盖板

→真空腔体模拟环境”链条进行，其中“芯片→热

沉→焊盘→PCB”和“芯片→管壳和盖板”均主要靠

热传导进行热量传递，传递效率高；而最后一环

“PCB→真空腔体模拟环境”和“管壳和盖板→真空

腔体模拟环境”靠热辐射进行散热，散热效率低，成

为散热的“瓶颈”。而在实际的航天器热设计中，

PCB连接金属机壳（器件也可以通过在盖板上安装

散热片、导热锁等连接机壳），机壳的热量通过系统

散热措施直接散到航天器外部真空黑冷环境中，其

散热效率比本试验中的最后散热环节（热辐射）效

率高得多。本试验受条件所限，无法模拟航天器的

系统散热，但可证明热沉下方焊盘面积、通孔数量

均不是器件散热过程中的“瓶颈”。比较试验条件

6～9下器件盖板温度随功耗的变化（图 5），可以得

出相同的结论。
 

 

条件2盖板温度（环境温度25 ℃）

条件3盖板温度（环境温度25 ℃）

条件4盖板温度（环境温度25 ℃）

条件5盖板温度（环境温度25 ℃）

条件2盖板温度（环境温度70 ℃）

条件3盖板温度（环境温度70 ℃）

条件4盖板温度（环境温度70 ℃）

条件5盖板温度（环境温度70 ℃）
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图 4    试验条件 2～5下器件盖板温度随功耗的变化

Fig. 4    Temperature changes of cover plate against power
consumption under conditions 2 to 5
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图 5    试验条件 6～9下器件盖板温度随功耗的变化

Fig. 5    Temperature  change  of  cover  plate  against  power
consumption under conditions 6 to 9
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但与 PCB断开接触的情况。
 

 

20
0 0.5 1.0 1.5 2.0

功耗/W

温
度

/℃

2.5 3.0 3.5 4.54.0

30

40

60

80

100

50

70

90

110

120

条件11盖板温度 (环境温度25 ℃）

条件13盖板温度 (环境温度25 ℃）

条件11盖板温度 (环境温度70 ℃）

条件13盖板温度 (环境温度70 ℃）

条件10盖板温度 (环境温度25 ℃）

条件12盖板温度 (环境温度25 ℃）

条件10盖板温度 (环境温度70 ℃）

条件12盖板温度 (环境温度70 ℃）

 
图 6    试验条件 10～13下器件盖板温度随功耗的变化

Fig. 6    Temperature  change  of  cover  plate  against  power
consumption under conditions 10 to 13
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由图 6可以看出：

1）采用 0.2 mm或 0.1 mm厚铜带在器件散热

效果方面无明显区别；

2）铜带是否断开与 PCB的接触对器件散热效

果影响不明显，环境温度为 25 ℃ 时两者间大约有

3 ℃ 差异，而环境温度为 70 ℃ 时已无明显差异，其

主要原因为热辐射强度与温度的 4次方成正比
[24]

，

随着温度升高，铜带本身的热辐射显著增强。

另外，与条件 2～9相比，条件 10～13下的 PCB
面积大大增加但并未显著加快散热速度，因为 PCB
地平面中距铜带接触点越远的地方温度越低，且温

度从地平面传导到 PCB表面再进行热辐射这一环

节中的热传递效率较低（PCB板材质为 FR-4，导热

系数较小，为 0.2 W/(m∙K)），所以 PCB上距接触点

较远处的散热可忽略不计。 

3    结论与建议

本文通过热真空试验，探索了采用带热沉封装

的反熔丝 FPGA器件在真空环境下功耗与器件温

度之间的关系，以及器件温度与 PCB面积、热沉散

热方式、PCB上热沉焊盘面积、焊盘与地平面之间

通孔数量的关系，得到如下结论与建议：

1）在 PCB面积为 9.25 cm×9.0 cm、无散热措

施、器件结温达到 85 ℃ 时，功耗约为 1 W。此数据

可作为在实际应用时是否须对器件作散热处理的

参考临界值。

2）在该试验中热沉与 PCB之间采用焊接或导

热绝缘垫对散热效果影响不大，热沉焊盘面积及焊

盘与地平面之间通孔数量对散热效果也影响不大，

但为了达到更快的散热速度，仍建议在航天装联工

艺规则范围内尽量扩大热沉下方焊盘的面积并适

当增加焊盘到地平面的通孔数量，且通孔应尽量分

布在焊盘边缘。另外，建议选用高导热率的 PCB，
并将 PCB连接到结构件以对接系统散热连接。

3）实际航天器系统控温措施可靠性较高，其内

部电子元器件工作环境温度可控制在 0～25 ℃ 范

围。因此可考虑将与器件热沉连接的铜带另一端直

接通过导热绝缘垫连接到机壳进行散热。

4）若 FPGA底部 PCB无走线或背部无其他元

器件，热沉通过 PCB开窗及导热绝缘垫直接连接

到金属机壳的方案也是非常有效的散热方式。

5）在实际使用过程中也可考虑其他散热措施，

例如通过盖板散热，可在盖板上安装通过绝缘措施

连接到结构件的散热片或导热锁等。

6）发射率是辐射换热的重要参数，为增加结构

面到真空腔体的辐射换热，可考虑采用涂黑等方式。

本次实验由于条件所限未采用系统散热措施，

对元器件和 PCB的散热造成了一定的限制，后续

将配合热传导和辐射仿真软件进行先期分析，进一

步完善该实验。
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