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摘要：航天器的热控技术在空间应用中至关重要。以探月需求为背景，基于逐层计算法建立了航天器多层绝热

材料性能仿真模型，并通过实验进行了验证。对用内热外冷模型变密度填充方式改善多层绝热性能的机制和改善幅

度进行了研究。结果表明变密度多层绝热相对于均匀密度多层绝热的漏热量可以减少37.3%。分析了冷边界温度、

热边界温度和真空度等因素对绝热性能的影响。
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Abstract：The spacecraft thermal control technology is very important in space applications. Based on the demand of

lunar exploration，a layer-by-layer calculation method is used to establish a performance simulation model of the space-

craft's multi-layer thermal insulation materials，which is verified by experiments. For the model that internal temperature is

lower than external，the mechanism and the improvement magnitude of thermal insulation performance by variable density

filling method were studied. The calculation results show that the heat leakage of variable density multilayer insulation can

be reduced by 37.3% compared to the conventional uniform density filling method. In addition，the effects of cold bound-

ary temperature，hot boundary temperature and vacuum on the thermal insulation performance were also analyzed.
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0 引言

在空间飞行中，航天器会遭遇到高低温恶劣环

境。以月球探测为例，月昼高温将近400 K，而月面

永久阴影坑内温度却低至 30 K[1-2]。电子设备通常

在 323 K温度以上长时间工作就会发生故障，电子

元器件失效率随其结温升高呈指数规律上升，电池

等设备在273 K温度下的工作效率会很低[3]。因此，

必须采用热控制技术来保证航天器各结构部件和

仪器设备在空间环境中处于适宜的工作温度范围

内。热控制技术主要可以分为采用百叶窗、电加
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热器和流体循环换热等方式的主动控制技术和采

用多层绝热材料、温控涂层等方式的被动控制技

术 [4-7]。中国航天事业的飞速发展对热控技术的要

求越来越高，目前热控技术已经成为制约中国航天

器设计水平的瓶颈技术之一[1]。

本文对航天器被动热控技术广泛使用的多层

绝热开展研究[6-16]。多层绝热包括反射层（如镀铝聚

酯膜）和间隔层（如尼龙网）。常规多层绝热反射层和

间隔层依次均匀布置。在高真空条件下，反射层能

大幅降低辐射热流，间隔层能减少固体导热，从而达

到较高的绝热性能。国内外关于常规多层绝热的研

究已经比较充分，其成果被广泛应用于航天器和低

温液体储存运输。考虑到多层绝热材料的反射层

和间隔层材料由于温度和热物性的改变会导致绝

热材料内部存在不同的换热特性（高温端以辐射换

热为主，低温端以导热为主）[15]，基于内热外冷模型，

开展在高温侧多填充防辐射材料、在低温侧多填充间

隔材料的变密度填充方式的研究，分析冷边界温度、

热边界温度和真空度等因素对绝热性能的影响。

1 计算模型的建立

1.1 计算公式及流程

采用逐层计算方法对多层绝热材料的性能进

行计算，并给出相关经验参数[17]。多层内部热流主

要由残余辐射换热、气体导热和固体导热三部分组

成，其总热流如式（1）所示：

q total = qradiation +qgas conduction +qsolid conduction （1）
（1）辐射换热部分：

qradiation =σ T 4
H - T 4

C1
εH

+ 1
εc - 1

（2）

式中：σ为 Stefan-Boltzmann 常数，5.67×10-8 W/（m2·
K4）；TH和TC为冷热边界层温度，K；εH和εc为冷热表

面材料发射率，均取0.04[18]。

（2）气体导热部分：

qgas conduction =C1 pα( )TH - TC （3）
式中：C1pα=Kg，气体热导率，W/（m·K）；α为热适应系

数，空气取0.9[18]；p为周围环境压力，Pa。
C1 = γ + 1

γ - 1æè ö
ø

R8πMT

12
（4）

式中：γ为Cp/Cv；R为通用气体常数，8.315 kJ/（mol·
K）；M为气体摩尔质量，kg/mol；T为周围环境温度，

K；C1为空气取值1.166 6，He取值2.099 8。
（3）固体导热的部分：

qsolid conduction =KS( )TH - TC （5）

KS = C2 fk
DX

（6）
式中：C2为半经验公式，涤纶网取值为 0.008；f为间

隔层的相对固体密度，取 0.02[18]；k为间隔层材料的

热导率，W/（m·K）。DX为间隔层材料的实际厚

度，m。

对于涤纶网，材料热导率是温度的函数值，如

式（7）[16]所示：

K = 0.017 + 7 × 10-6( )800 - T + 0.0228 lnT （7）
计算基于探月任务需求，冷边界温度取月面永

久阴影坑内的温度TC=30 K，热边界温度取航天员

和仪器设备能够适应的温度TH=293 K。根据上述

公式，分别求出漏热量和每层反射层的温度分布，

计算流程如图1所示。

图1 漏热量和每层反射层的温度分布计算流程图

Fig. 1 Calculation process of heat leakage and temperature

distribution of each reflector
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1.2 仿真模型验证

采用基于液氮贮箱的实验结果对建立的计算

模型的准确性进行验证[19]。实验中，多层材料反射

层选择双面镀 Al的聚酯薄膜，穿孔率在 0.05%～

0.1%之间，间隔层选择涤纶网，采用 50层均匀密度

多层材料，总厚度为42 mm，环境压力为10-3 Pa，贮
箱内部压力为 0.1 MPa。在多层的第 0、10、20、30、
40、50层取6个点，分别测量这6个点的温度，0层为

高温端区域。图2是实验所得值与采用逐层计算模

型计算值的比较。可以看出，多层绝热内的温度分

布计算值和实验值吻合较好。实验所得的单位面

积的漏热量为 0.567 8 W/m2，计算所得的单位面积

漏热量为 0.555 6 W/m2，误差为 2.1%。较小的温度

分布误差可能来源于多层材料放气引起的真空度

下降或多层材料轴向漏热导致的温度分布不均

匀。可见，计算值与实验值的对比能够验证逐层计

算法模型的准确性。

图2 逐层计算模型计算值与实验值的对比曲线

Fig. 2 Calculation result by Layer-by-layer method and the

tested result

1.3 方案设计

图 3为 50层反射层，层密度为 21.645层/cm的

均匀密度多层绝热在压力为10-3 Pa、热边界温度和

冷边界温度分别为293 K和30 K的情况下，残余气

体导热、固体导热和辐射漏热三项换热项的占比。

可以看出，气体导热部分在高真空下占比很小，可

以忽略不计；靠近冷边界区域固体导热占主导，靠

近热边界区域辐射换热占主导。所以冷边界区域

需要更多的间隔层；热边界区域需要更多的反射

层。此时，适当地减少冷边界区域的层密度，增大

热边界区域的层密度，即采用变密度多层绝热可以

有效地改善多层材料的绝热性能。

图3 三项换热项的占比图

Fig. 3 Heat flux in different layer of MLI

另外，图 3内热外冷模型中的固体漏热显著大

于辐射漏热，将总反射层 50层分为三个区域，靠近

热边界温度的为第一区域，包含 10层绝热层，后两

个区域每个区域均为 20层。共计算了如表 1所列

的三种方案，其中方案1为均匀密度填充方式，作为

对照组，方案2和方案3为变密度填充方式。图4为
多层绝热配置示意图。

图4 多层绝热配置的示意图

Fig. 4 Schematic of the MLI configuration
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表1 三种方案的详细层密度分布情况

Tab. 1 Detailed layer density distribution of the

cases for verification

方
案

1
2
3

区域1层密
度/（层/cm）

21.645
21.645
21.645

区域2层密
度/（层/cm）
21.645
10.823
10.823

21.645
7.215
5.411

区域3层密
度/（层/cm）

总层
数

50
50
50

2 计算结果及分析

2.1 三种方案计算结果对比分析

当内部热边界温度取 293 K，外部环境冷边界

温度取 30 K时，三种方案的漏热量计算值分别为

0.420 6 W/m2、0.279 6 W/m2和0.263 6 W/m2，如图5
所示。相对于均匀密度填充方式方案 1，采用变密

度方案 2和方案 3的绝热性能分别提高了 33.5%和

37.3%。

图5 三种方案漏热量比较图

Fig. 5 Heat leakage of the three schemes

图6为三种方案在内热外冷情况下的温度分布

曲线。可以看到，与均匀填充方式温度呈线性分布的

现象不同，变密度方案的温度分布呈明显的非线性

分布，在靠近高温侧的40层多层材料中温度下降相

对缓慢，而在靠近低温侧的最后10层斜率明显增大。

2.2 真空度对热流的影响

航天器由地面发射到太空过程中，真空环境会

出现变化，真空度逐渐变高，图7计算了不同压力对漏

热量的影响，可以看出，不管是均密度多层绝热还是

变密度多层绝热，当所处环境的压力小于10-3 Pa时，

漏热量基本稳定不发生变化。而压力大于 10-2 Pa
时，漏热量开始急剧上升。这是因为当压力小于

10-3 Pa时，多层绝热内的气体为自由分子状态，气

体分子的平均自由程远大于分子运动空间的特征

长度，辐射换热和固体导热远大于气体导热，压力

的影响可以忽略不计。压力上升后，多层绝热内的

气体开始逐渐处于连续介质状态，气体导热所占

的比重越来越大，导致真空度的变化对整体漏热的

影响非常巨大。

图6 三种方案在不同层数处的温度分布曲线

Fig. 6 Temperature distribution of the three schemes at

different layers

图7 压力变化对漏热量的影响曲线

Fig. 7 Effect of pressure change on the heat leakage

因此，在地面准备和发射阶段，要保证压力小

于 10-3 Pa。在空间飞行中，压力处于 10-14 Pa的量

级，此时压力的些许波动导致的漏热量变化十分微

小。图 8为方案 2在不同真空度下的温度分布，也

可以看出在 10-5 Pa和 10-3 Pa的情况下，温度分布

基本是相同的，且隔热效果要明显优于 10-1 Pa的
情况。

2.3 冷边界温度变化对热流的影响

在太空低温环境中，温度可能会有所波动。图9
计算了方案 2的冷边界温度在 20 K至 100 K之间

变化的漏热量。可以看出，随着冷边界温度的升

高，即冷热边界层温度差的缩小，经过多层绝热的
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热流密度会减小，并且减小速度会随着冷边界温度的

升高而升高。总体而言，热流密度的变化幅度很小。

图8 不同压力条件下方案2的温度分布曲线

Fig. 8 Temperature distribution of Scheme 2 under different

vacuum conditions

图9 冷边界温度变化对漏热量的影响曲线

Fig. 9 Effect of cold boundary temperature on heat leakage

2.4 热边界温度变化对热流的影响

考虑到在空间中由多层绝热材料包裹着的仪

器或设备在工作条件下发热可能会导致热边界温

度的升高。以方案2为例，压力为10-3 Pa，冷边界温

度为30 K，其他条件不变，改变热边界温度，使其分

别为273 K、283 K、293 K、303 K及313 K时，计算

相应的单位面积热流的数值，如图10所示。压力为

10-3 Pa时，气体导热可以忽略，辐射换热和固体导

热占主导。对于辐射换热来说，由辐射换热量式

（6）可以得出：辐射热流与热、冷边界温度的四次方

之差成正比，所以热边界温度变化会影响辐射热

流。并且热边界温度变化导致的热流密度变化的

幅度大于冷边界温度变化导致的热流密度变化幅

度。对于固体导热来说，多层绝热中的固体导热也

会随着热边界温度的升高而增大。

图10 内热外冷模型热边界温度变化对漏热量的影响曲线

Fig. 10 Effect of hot boundary temperature on heat leakage

when the internal temperature is higher than that of external

当航天器所处环境从阴影区变至太阳直射区

时，外部环境温度会从30 K升高至400 K左右。当

外部环境温度高于多层绝热内部的温度时，即变成

内冷外热的模型。此时热边界温度为外界环境温

度。当航天器受到太阳照射时，热边界温度不断上

升。图11为方案2在压力为10-3 Pa，冷边界温度为

293 K，其他条件不变，热边界温度从320 K至400 K
时的漏热量变化。其趋势与内热外冷模型一致。

图11 内冷外热模型热边界温度变化对漏热的影响曲线

Fig. 11 Effect of the hot boundary temperature on heat

leakage when the internal temperature is lower than that of

external

3 结论

基于逐层计算法建立了航天器内热外冷的多层

绝热性能计算模型，并将计算值与实验结果进行了

比对，验证了计算模型的准确性。得出了三点结论：
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（1）研究了变密度填充方式对绝热性能的改善

机理和改善幅度。计算结果表明，相对于常规的均

匀密度填充方式，变密度多层绝热的漏热量可以减

少37.3%。

（2）对于真空度变化的工况，变密度与均匀密

度变化趋势一致，当多层材料所处环境的压力小于

10-3 Pa时，漏热量基本稳定；压力大于10-2 Pa时，漏

热量急剧上升，并且对真空度的变化十分敏感。

（3）对于冷热边界温度，热边界温度分别变化

的工况，热边界温度的影响要明显高于冷边界温

度。两者漏热量随温度的变化均为非线性的，这主

要因为除了温度直接影响漏热量外，温度变化也导

致绝热材料的物性参数出现了非线性的变化。
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