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深空极端热环境下热控材料研究现状与发展趋势

于登云1，邱家稳2，向艳超3

（1. 中国航天科技集团有限公司, 北京 100048；2. 中国空间技术研究院, 北京 100094；3. 北京空间飞行器总体设计部, 北京 100094）

摘    要： 深空探测过程中，探测器可能会遇到极端低温环境、极端高温环境、气体环境等极端热环境，这些极端热环

境给探测器热控分系统设计造成了非常大的困难，对热控设计中使用的热控材料的功能性能提出了严苛的要求。针对中国

未来深空探测任务，分析了深空探测中典型的极端热环境因素及其对航天器热控系统设计的影响，论述了耐温1 200 °C的二

氧化硅气凝胶、低密度（＜30 kg/m³）二氧化硅气凝胶、透明聚酰亚胺薄膜、吸热涂层等热控新材料在中国深空探测任务

中的应用现状及其主要性能表征，分析了轻质耐极端高温材料、气体环境下的高效隔热材料等新热控材料的发展趋势。
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引　言

深空探测是空间技术发展到一定程度的必然选

择，也是人类探索地球与生命起源和演化奥秘的重要

途径。从1959年前苏联第一颗月球探测器升空以后，

美、苏等国家先后对月球、金星、火星、木星、土

星、小行星等太阳系内天体开展了多种形式的探测。

中国也顺利实施了对月球的环绕探测、月面巡视探测

及采样返回，并开启了火星探测新征程，同时正在开

展对小行星、木星及太阳等天体探测的论证[1-2]。

与近地空间的航天器相比，深空探测器在运行过

程中，常常面临复杂极端热环境的考验，如：月夜长

时间低温环境、火面低气压环境、7 500 N变推力发动

机工作时1 500 °C高温壁面热辐射环境等，这就要求深

空探测器热控分系统必须根据航天器的使命及热环境

进行特殊的系统设计。热控材料作为被动热控设计的

重要组成部分，在深空探测器热控设计中扮演着重要

角色。文献[3]从航天器总体的角度，论述了对高导热

材料、界面材料及高效隔热材料的需求；文献[4]从热

控设计的角度，提出了对导热/隔热材料、智能热控涂

层、新型功能热控材料的需求。上述文献主要针对近

地轨道航天器热控需求，而深空探测器面临的环境与

近地航天器的热环境差异大，对热控材料的需求也存

在特殊性，因此有必要针对深空探测器热环境提出热

控材料发展的需求。本文分析了深空探测可能遇到的

极端热环境因素及其对航天器热控系统设计的影响，

论述了热控新材料在中国探月、探火等深空探测任务

中的研究现状，分析了深空极端热环境下热控材料的

发展趋势。 

1    深空极端热环境及其热效应分析

对于不同深空探测对象，航天器将面临不同的极

端热环境的考验。对于太阳系内天体的探测，航天器

可能遇到的极端热环境因素包括：极端低温环境、极

端高温环境、低/高气压环境、弱光照环境、沙尘环境

等，这些极端环境因素通常以组合形式出现，对探测

器热控系统产生重要影响。

1）极端低温环境：一般为自然环境，常见于自转

周期长的天体背阳面、火星及以外天体表面等，如月

面月夜温度低至–196 °C（“嫦娥四号”探测器实测温

度）[5]、月球南极阴影坑内约–230 °C[6]、火星极区最低

温度约−123 °C[7]等。极端低温环境对热控材料低温适
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应性提出了要求。另外，材料在极端低温环境下的性

能的变化对热控性能的影响也需要关注。

2）极端高温环境：一般包括自然高温环境和诱发

高温环境。自然高温环境常见于自转周期长的天体阳

面，以及近太阳观测探测器的阳照面，如金星阳照面

温度最高达485 °C、月球的阳照面也达到120 °C等。诱

发高温环境常见于高温发热体周围，如工作中的发动

机壁面、羽流冲刷壁面、同位素热源/电源及核电源壁

面、受到高速气动加热的表面等。极端高温环境对热

控材料的高温适应性及材料性能变化提出了要求。

3）低/高气压环境：火星表面存在约700 Pa的气体

环境，主要成分是二氧化碳[7]；金星表面则存在约90个
大气压的气体环境，主要成分为二氧化碳。木星表面

也存在一定压力的气体环境。低/高气压环境对多层隔

热组件等依靠辐射反射进行热隔离的产品的隔热性能

有一定的影响。

4）弱光照环境：在火星及以远天体表面接受到的

太阳辐射较近地太阳辐照强度小很多，主要原因是与

太阳的距离远，另外大气中的尘埃对太阳光的反射和

吸收效应进一步减弱了到达星体表面的太阳辐照。火

星大气层顶的太阳辐照强度仅为地球大气层顶太阳辐

照强度的42%，木星、土星等距离更远的天体处的太

阳辐照强度更小。弱光照环境将降低探测器表面接受

到太阳辐照能量，影响探测器表面的平衡温度[8]。

5）沙尘环境：一般包括自然沙尘环境和诱发沙尘

环境。自然沙尘环境如火星表面气体流动引发的沙尘

暴环境[7]；诱发沙尘环境如月球着陆器着陆时发动机羽

流吹起的月尘、月面航天员行走带起的月尘等。沙尘

环境通常会污染热控涂层，损伤热控材料表面状态，

改变材料表面性能。 

2    极端热环境效应防护中的新材料研究
现状

 

2.1    发动机辐射热防护中的耐高温新材料研究

对于航天器上常用的大推力发动机，如490 、
3 000 及7 500 N发动机，其工作时喉部温度近1 500 °C，
在其周围形成的固壁高温辐射环境，对周围设备产生

强烈的加热效应[9]；发动机的羽流场将对羽流场内设备

产生羽流加热效应，对设备的热控制造成严重问题[10]。

为防护发动机周围的设备，在真空环境下一般用高温

隔热组件进行辐射屏蔽隔热，如图1所示。高温隔热组

件的最外层一般使用不锈钢箔，其耐高温性能通常决

定了高温隔热组件的最高使用温度。在月球探测器中

使用的不锈钢箔短时最高耐受温度约1 400 °C。

在存在大气环境的火星等天体表面，多层结构高

温隔热组件的热防护效果将被气体导热效应削弱，隔

热性能降低。耐高温纤维增强气凝胶材料不仅能够通

过纳米孔削弱气体导热和对流换热效应，而且具有较

强的耐温性能和可加工性[11]。在“天问一号”探测器进

入火星大气过程中，对7 500 N变推力发动机固壁热辐

射防护采用了耐高温二氧化硅气凝胶复合材料，详见

图2。耐高温二氧化硅气凝胶材料使用耐高温纤维毡作

为增强体，与二氧化硅气凝胶复合，形成纤维增强气

凝胶材料，该材料在大气环境下具有优异的隔热性能

和耐温性能，能够适应1 200 °C高温环境，型面加工性

能及高温环境下的热稳定性良好。图3给出了大气环境

下耐高温二氧化硅气凝胶热导率随温度变化曲线，材

料的热导率随温度升高而增大。耐高温气凝胶材料在

中国深空探测器“天问一号”上首次得到应用。

 

 
图 2    耐高温二氧化硅气凝胶实物

Fig. 2    High-temperature aerogel composite 

 
图 1    490 N 高温隔热屏

Fig. 1    High temperature heat shield for 490 N engine
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图 3    耐高温二氧化硅气凝胶热导率随温度变化曲线

Fig. 3    Thermal conductivity of high-temperature aerogel
composites vs temperature

 

2.2    火面气体环境中的气凝胶隔热材料研究

传统航天器上使用的隔热措施一般为多层反射式

隔热组件，其由反射屏和间隔层组成，在真空环境下

具备良好的热辐射隔离性能。但对于存在大气的环

境，多层隔热组件的隔热性能受气体分子导热影响，

明显下降。低密度纳米气凝胶材料是一种轻质多孔材

料，具有极低的密度、高比表面积和高孔隙率，孔径

一般小于50 nm，小于气体分子运动自由程（地球空气

分子的平均自由程约70 nm），可以消除分子间的导热

和对流换热效应，从而在大气环境仍具有优异的隔热

性能[12]。

目前低密度纳米气凝胶材料已成功应用到火星巡

视器热控系统中。美国的“机遇号”（Opportunity）、

“勇气号”（Spirit）等火星车都使用了二氧化硅气凝胶

材料[13]。“天问一号”火星车上使用了中国自主开发的

低密度二氧化硅气凝胶，用于在火面探测阶段火星车

舱内设备的保温，气凝胶材料实物照片详见图4。这是

中国首次在航天器上应用低密度纳米气凝胶隔热材料。

 

 
图 4    低密度二氧化硅气凝胶

Fig. 4    Low density silica aerogel composite
 

低密度二氧化硅气凝胶是用泡沫作增强体、二氧

化硅作填料的复合材料，解决了纯二氧化硅气凝胶易

碎、实施可操作性差的问题。相比纯二氧化硅气凝

胶，其抗力学性能显著提高，隔热性能无明显变化。

低密度二氧化硅气凝胶在1 400 Pa、二氧化碳环境下热

导率随温度的变化曲线见图5，在0 °C时，气凝胶的热

导率仅为0.005 4 W/（m·K），隔热性能良好。该材料

通过了辐照总剂量、热循环、热真空等环境试验验

证，产品的环境适应性良好[14]。 
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图 5    二氧化碳气氛下低密度气凝胶热导率随温度变化曲线

Fig. 5    Thermal conductivity of low density aerogel at different temperatures
 

2.3    火面弱光照环境中的透光与吸热材料研究

由于火星表面光照弱，对于火面巡视器热控中的

设备保温，如果直接将太阳能转换为热能进行利用，

要比将太阳能转换为电再利用效率更高，资源消耗更

小。在“天问一号”火星车上，采用透明聚酰亚胺薄膜

及吸热涂层组合构成太阳能收集装置，既能高效收集

太阳能，又能屏蔽火星表面风进入火星车舱内，进而

增加舱内向环境的漏热。图6和图7给出了透明聚酰亚

胺膜和吸热涂层实物照片。

 

 
图 6    透明聚酰亚胺膜

Fig. 6    Transparent polyimide film
 

 

 
图 7    吸热涂层（蓝色区域）

Fig. 7    Absorbing coating
 

透明聚酰亚胺薄膜材料是一种太阳全光谱能量透

过率高、热稳定性好的透明材料，厚度约45 μm，太阳
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光谱透过率大于0.8。使用该材料作为透光窗口材料，

既透光，又能阻挡风及火星尘进入舱内。

吸热涂层是一种Al-AlN复合膜系结构涂层，包括

减反层、吸收层及红外反射层。吸热涂层的太阳吸收

率大于0.92，发射率小于0.08。该涂层主要用于吸收太

阳能，同时减少热量通过辐射方式散失。

透明聚酰亚胺薄膜及吸热涂层通过了真空–紫外、

质子、电子等辐照试验等，产品性能稳定，环境适应

性良好。 

2.4    变太阳辐照环境下低吸收低发射涂层材料研究

火星探测器在地火转移期间，太阳辐照强度变化

大，平均太阳辐照强度由1 365 W/㎡减至589 W/㎡。

这种大的太阳辐照强度变化会对一直受太阳照射的探

测器产生较大的影响。为了降低地火转移期间太阳辐

照强度变化大对探测器热控的影响，一种低吸收、低

发射涂层被开发出来，并被应用在火星探测器表面，

实物照片详见图 8 。这种涂层的太阳吸收比为

0.19±0.02，红外半球发射率在0.2～0.4范围，根据设计

需求可调节。该涂层通过空间环境验证，性能稳定，

环境适应性良好。

 

 
图 8    低吸收比低发射率涂层

Fig. 8    Low absorption and low emission coating
  

2.5    小　结

2007年至今，中国从“嫦娥一号”月球探测到“天问

一号”火星探测，先后成功实施了6次深空探测任务，

在此过程中，牵引开发了低密度气凝胶、高透明聚酰

亚胺薄膜等新材料，有力支持了任务实施。表1汇总了

上述材料的基本性能参数、应用环境及作用、后续发展的

方向。
 
 

表 1    中国深空探测中应用的新热控材料

Table 1    New thermal materials used in deep space exploration

材料名称 基本性能 应用环境及作用 发展方向

耐高温气凝胶
耐温：≥1 200 ℃；常压热导率：＜0.053 W/（m·K）

@900 ℃；面向线膨胀系数：＜6×10–6/K
真空及大气环境下高温辐射

热隔离

提高耐温性能及尺寸热稳定性能，降低导热

系数及密度

低密度气凝胶
CO2气氛、压力1 400 Pa的热导率：＜0.008 W/（m·K）

@25 ℃时
大气环境下隔热 降低导热系数及密度，提高尺寸热稳定性

透明聚酰亚胺

薄膜
太阳光谱透过率：＞0.8；幅宽：＞1 m 火星表面太阳能利用 提高太阳光谱透过率及耐紫外辐照性能

吸热涂层 太阳吸收率：＞0.92；发射率：＜0.08 火星表面太阳能利用 提高太阳光谱吸收率

低吸收低发射率

涂层 α/ϵ < 1
太阳吸收比：＜0.2；红外发射率：＜0.2；吸发比：

低温天体探测器器表 降低太阳吸收比，提高耐紫外性能

 
 
 

3    深空极端热环境下热控新材料发展趋势
 

3.1    极端高温环境下高温防护材料发展趋势

局限在太阳系内探测活动，从航天器热控制的角

度看，可分为两个方向：一个是地内行星探测，一个

是地外行星探测。相比近地探测，地内探测的热环境

是越靠近太阳越热，最热处当属近太阳探测热环境，

此处热控制的主要工作内容是极高热流热防护和热排

散，热控设计对耐高温（1 500 °C左右）材料需求强

烈；地外探测的热环境是越远离太阳越冷，最冷处当

属太阳边际探测热环境，此处热控制的主要工作内容

是核热能利用及设备保温，热控设计更多聚焦在核热

能的热量收集、传输与利用方面，温度水平一般在

（500～600） °C。另外，考虑发射成本尽可能降低，

要求新材料的密度尽量的低。因此，未来深空探测中

极端高温环境下热防护热控材料的发展趋势是提高材

料耐温性，应发展耐温性不低于1 500 °C的轻质耐高温

材料。

α/ϵ

以近太阳观测探测为例，当探测器距离日心的距离

小于0.05 AU（AU：天文单位，表示日–地平均距离）时，

探测器接收到的太阳辐照强度高达546 kW/m2，探测器

朝阳表面温度约1 550 °C（涂层 取值0.6），如此高

的温度环境对隔热材料、涂层材料等的耐温性能提出

了很高的要求；同时高真空及高太阳辐照环境，对材

料的耐辐照性能也提出了高要求[15-18]。对标美国“帕克”

近太阳观测探测器（Parker Solar Probe）热防护系统，

其结构直径2.72 m，采用C-C面板及C泡沫的夹层芯结

构，对日面制备有氧化铝陶瓷涂层。C-C面板由6层
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α/ϵ

T300碳纤维烧结而成，厚度0.76 mm，工作最高温度

为1 450 °C；C泡沫热导率0.05 W/（m·K），密度为16
kg/m³；氧化铝陶瓷涂层在1 450 °C、太阳高能粒子轰

击及极紫外辐照环境下， 小于0.6[19]。

除了提高材料的耐温性能外，极端高温环境下的

热物性参数测试方法及极端测试环境模拟方法等也是

重要发展方向。 

3.2    气体环境下低密度高效隔热材料发展趋势

阻断传热路径是航天器热设计中的重要一环。针

对导热、辐射及对流三种传热形式，在不同的环境条

件下，隔热方式主要有两种：一种是真空环境下，阻

断导热和辐射传热路径，一般采用反射式多层隔热设

计方法，如多层隔热材料等；另一种是气体环境下，

阻断导热、辐射及对流传热路径，一般采用减小导

热、削弱辐射、抑制对流的热控设计方法，如纳米气

凝胶材料及各类纤维隔热毡等。

以火星、金星表面探测为例，行星表面存在的气

体对以辐射反射方式进行隔热的多层隔热组件的隔热

性能影响明显，需要使用类似纳米气凝胶等能够抑制

气体对流的材料进行隔热。对于应用在气体环境下的

隔热材料，如气凝胶、聚酰亚胺泡沫及柔性隔热毡

等，需要针对应用环境中的气体种类、气体压力及气

体温度等环境条件，在热导率满足设计要求的条件

下，降低材料密度，提高材料的外形尺寸热稳定性、

可加工性，降低材料表面颗粒脱落性能。对标美国在

“机遇号”等火星车上使用的低密度气凝胶隔热材料，

其在1 400 Pa的二氧化碳气氛下0 °C时的热导率约为

0.012 W/（m·K），密度小于20 kg/m3[20-22]。 

3.3    特殊极端环境下热控新材料发展趋势

α/ϵ

α/ϵ α

在深空探测中，针对一些特殊的极端环境，对热

控材料提出了特殊的需求。对于金星、木星等大气进

入式探测任务，需要解决短期工作设备热耗排散难

题，相变材料蓄热是一种重要的热控措施。提高相变

材料的相变潜热、增强相变材料的化学性能稳定是高

性能蓄热材料的发展趋势。对于地内行星探测，由于

太阳辐射强度越来越大，需要解决太阳辐照强度逐渐

增大对散热性能的影响，耐太阳辐照性能好的低太阳

吸收比、高红外发射率涂层是发展趋势，一般要求

尽量低；对于地外行星探测，则太阳辐射强度越来

越小，需要解决太阳辐照强度逐渐减小对热控性能的

影响，耐空间环境好的低太阳吸收比、低红外发射率

涂层是发展趋势，一般要求 接近1， 小于0.1。对

于热控涂层，还要重点关注涂层对质子、电子及紫外

辐照环境的耐受能力。 

4    结束语

热控材料是航天器热控系统进行极端热环境防护

的基础，其性能对于航天器热控分系统的任务完成具

有重要影响。随着深空探测活动的深度和广度进一步

扩大，发展能够耐受极端高温环境的轻质隔热材料、

气体环境下高性能隔热材料及低红外发射率涂层材料

等对保障未来深空探测器的热控系统设计具有重要的

意义。
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Research Status and Development Trend of Thermal Control Materials in Deep
Space Extreme Thermal Environment

YU Dengyu1
，QIU Jiawen2

，XIANG Yanchao3

（1. China Aerospace Science and Technology Corporation, Beijing 100048, China；2. China Academy of Space Technology, Beijing 100094, China；

3. Beijing Institute of Spacecraft System Engineering, Beijing 100094, China）

Abstract：Extreme environments such as extreme cool environment, extreme hot environment and gaseous environment will

be encountered in deep space exploration; these environments pose great difficulties to the design of thermal control subsystem and

put forward strict requirements for thermal control material. In view of future deep space exploration missions in China, the typical

extreme thermal environment factors and their influences on the design of spacecraft thermal control subsystem were analyzed. The

application and main performance of some new thermal control materials were discussed, and these new thermal control materials

include high-temperature  aerogel  composites  with  maximum operating  temperature  of 1  200  ºC, low density  silica  aerogel

composites with a density lower than 30 kg/m3, transparent polyimide film and solar heat absorbing coating. The development trend

for new thermal  control  materials  was analyzed, such  as  light-weight  heat-resistant  materials  in  extreme  high  temperature

environment and high-efficiency heat insulation materials in gaseous environment.

Keywords：deep space exploration；thermal environment；thermal control material；thermal protection

Highlights：
●　Extreme thermal environment factors and their influences are analyzed.
●　High-temperature aerogel composites with maximum operating temperature of 1 200 ºC are discussed.
●　Low density silica aerogel composites with a density lower than 30 kg/m3 are discussed.
●　The requirements for new thermal control materials are proposed.
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