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摘    要：随着太阳探测任务向更近太阳、更极端环境拓展，热防护系统（Thermal Protection System，TPS）作为关键

技术备受关注。本研究系统梳理了日地L1点探测、太阳极轨探测与太阳抵近探测3类任务的热环境特点及其对TPS的应用需

求，深入分析了对应TPS的设计理念、材料选择与技术路线。研究表明，未来太阳探测热防护技术的发展趋势已超越单一

材料性能的提升，转向结构–功能一体化的协同设计，这包括：①开发耐超高温轻量化复合材料，构建高效隔热与承载性能

兼具的复合结构；②提升热光学涂层技术，在提升多途径防热效能的同时，确保材料在极端太阳风环境下的长期稳定性；

③推进大尺寸整体化制备工艺，以实现高可靠性与低成本的统一。本研究提炼的关键材料与优化方法，为中国深空探测任

务应对极端热环境提供了重要的理论支持与技术储备。加快相关核心技术攻关，对提升国家航天科技原始创新能力和深空

探测战略实施具有重大意义。
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 引　言

随着航天技术的不断发展，对太阳系乃至外太阳

系的空间探测已成为必然趋势[1-3]。探测和研究太阳活

动不仅是了解宇宙和太阳系起源、演化及现状的重要

手段，也是了解地球自然系统和空间现象之间联系的

必要手段。因此，研究各个尺度上的太阳活动规律，

发展太阳活动的观测手段和预报方法，对国防和国民

经济有着重要现实意义[4-7]。

人类对太阳进行科学观测和研究的历史可以追溯

到1610年，伽利略使用其发明的天文望远镜对太阳黑

子展开常规观测[4]。在此后长达数百年的时间里，人类

对太阳的认识主要是依靠地面望远镜在可见光波段的

观测。自从人类进入空间时代以来，国内外已发射

70余颗与太阳有关的空间探测器，取得了许多开创性

的科学成就（图1），人们对于太阳内部结构、太阳大

气动力学、太阳活动物理机制，以及行星际空间环

境、日地关系的研究更加深入，太阳空间探测已成为

推动太阳物理和空间天气研究发展的主要动力[8-10]。

近年来，以美国“帕克太阳探测器”（Parker Solar

Probe，PSP）和欧洲“太阳轨道探测器”（Solar Orbiter，

SolO）为代表的近距离太阳探测项目相继推进，标志

着人类对太阳的探测已经进入了新高潮。在这一背景

下，热防护系统（Thermal Protection System，TPS）是

保证探测器任务成败的重要技术，其地位越来越重

要。尤其是太阳抵近探测所面临热防护的挑战比以往

任何探测任务都要严峻，因此太阳抵近探测的TPS设

计和开发具有重要的参考价值。根据以上背景，以不

同太阳探测任务为研究对象，对它们的TPS材料展开

详细剖析。通过系统研究各种TPS的设计思想、技术

路线和解决办法，提炼出适合中国深空探测任务的

TPS优化方法，为未来中国深空探测任务提供理论基

础和技术储备。

 1    典型太阳探测热防护系统介绍

从20世纪60年代开始，随着航天技术的不断发

展，全世界已经发射的太阳观测卫星主要集中在美
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国、俄罗斯、日本等发达国家，这些任务主要围绕太

阳黑子、耀斑和日冕物质抛射展开，取得了丰硕的探

测成果。根据日心距离（即与太阳的距离）的不同，

太阳探测任务可以分为3类，每类任务面临的热环境严

酷程度依次递增，对TPS的要求也有所不同：在考虑

时间跨度、任务特点和成果影响等因素后，选择具有

代表性的TPS加以分析。

 1.1    日地拉格朗日点探测：太阳与日光层观测台

“太阳和太阳风层探测器”（Solar and Heliospheric
Observatory，SOHO）是由欧洲航天局（European
Space Agency，ESA）与美国国家航空航天局（National
Aeronautics and Space Administration，NASA）合作开

展的国际化深空太阳探测项目，主要对太阳内部到日

冕以及太阳风进行深入研究 [ 1 1 ]。该航天器于1995年
12月发射升空，迄今已在轨持续运行30 a，成为太阳

物理学领域中在轨时间最长的观测平台之一。

1）任务热环境

SOHO位于日地系统的第一拉格朗日点（L1）的晕

轨道（Halo Orbiter）[12-13]，其轨道动力学受到太阳-地
球引力的平衡约束，使航天器一直处在地日连线附

近。该轨道位置距离地球1.5 × 106 km[11]，在该轨道上

可以忽略地球的红外辐射和反照外热流，主要热源只

有太阳直射外热流。SOHO在轨工作期间实测日照能

量密度曲线如图2所示，数据表明，L1点的日照能量密

度为1 350～1 440 W/m2。

2）TPS设计

SOHO的TPS设计旨在实现三大核心目标：确保

安装在载荷舱上的所有设备温度维持在可接受范围

内；为姿态和轨道控制系统（Atti tude and Orbit
Control System，AOCS）以及精密实验传感器提供热

稳定环境，以满足严格的指向精度要求；控制舱内背

景的辐射场，为实验传感器创造适宜的辐射环境。为实

现上述目标，系统综合运用了多层隔热材料（Multi-
Layer Insulation，MLI）、特殊表面涂层等多种热控

手段[14]。载荷舱的全外表面覆盖有13层MLI，其中导

电型碳填充聚酰亚胺薄膜作为外层材料实现静电耗

散，内层采用聚酯薄膜（Mylar）或聚酰亚胺薄膜

（Kapton）构成梯度隔热屏障，载荷舱内壁涂覆有

高发射率黑漆，通过壁面辐射最大限度减少舱内温度

梯度，保证热环境均匀性[14-15]。图3为SOHO探测器俯

视图。

 1.2    太阳极轨探测：太阳轨道探测器

“太阳轨道探测器”（Solar Orbiter，SolO）是由

ESA主导的一项任务，旨在从太阳系内部对太阳及其

周围环境进行独特观测[16]。该探测器设计在接近太阳
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图 1    空间太阳探测发展历程

Fig. 1    Development of space solar exploration
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图 2    SOHO所测日照能量密度[12]

Fig. 2    Solar energy density tested by SOHO[12]
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（0.28 AU）或远离地球（1.2 AU）的动态热环境下，

具有全任务周期运行能力，通过结合遥感和原位科学

仪器，获取多波段太阳图像并直接测量太阳风与磁环

境。整个TPS设计不仅要承受近太阳环境的高温，还

需保证科学仪器能持续直接观测太阳[17-19]。

1）任务热环境

在任务周期内，航天器要经历22次轨道周期，

环境温度在极热与极冷之间剧烈变化。金星重力辅

助机动期间，探测器还需短暂应对来自金星的反射

太阳通量和红外辐射。探测器在近日点（0.28 AU）

处所承受的太阳辐射通量高达17.5 kW/m2（约13个
太阳常数），导致热盾前沿和高增益天线（High-
Gain Antenna，HGA）等直面太阳的部件温度可达

500 ℃。同时，遥感仪器的探测器需冷却至–50 ℃以

下，因此散热器面板要与航天器的主体结构实现热

隔离[19]。此外，来自热盾后方设备杂散光的反射也会

造成局部热流分布不均匀，需要加以控制或使热设

计能够承受额外的太阳辐照度。SolO隔热罩如图4
所示。

  

 
图 4    SolO隔热罩[17]

Fig. 4    SolO heat shield[17]

2）TPS设计

TPS的核心挑战在于既要抵御高温太阳能通量，又

要给各个仪器和子系统提供适宜的工作温度。整体隔

热罩作为主要的防御措施，在0.28 AU处承受约110 kW
的太阳热功率，但在整个任务过程中，防护罩需要将

主体的热通量限制在15 W以内。其TPS设计依靠两个

关键部位：高温隔热层（High-Temperature Multi-Layer
Insulation，HTMLI）和位于设备与前防护罩之间的支

撑空隙。这两个部位不仅能有效阻挡热量传递，还能

通过间隙将热量辐射到太空中。隔热罩主体结构为铝

合金蜂窝夹芯板，蒙皮采用高模量、高导热性的准各

向同性碳纤维层压板来改善热负荷均匀性，最大限度

减少平台热变形，保证仪器对准精度。MLI沿用SOHO
的设计，除了隔热，还可利用静电耗散消除由于空间

电荷积累对科学数据的干扰。除此之外，在多层隔热

材料（Multi-Layer Insulation，MLI）的外表面还涂敷

有特别设计的SolarBlack涂层，实现定向热发射 [20 ]。

SolO探测器TPS如图5所示。
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图 5    SolO探测器TPS[21]

Fig. 5    SolO thermal shield system[21]

 

 1.3    太阳抵近探测：PSP

PSP是NASA主导的一项旨在研究太阳的深空探测

任务。该任务由约翰霍普金斯大学（Johns Hopkins
Univers i ty）应用物理实验室（Appl ied  Phys ics
Laboratory，APL）开发，于2018年发射，计划在为期

7 a的任务周期中，完成24次近日点飞越，最终进入距

离太阳表面约10个太阳半径（约690万km）的极端环

境中运行[22]。

 

 
图 3    SOHO探测器俯视图[11]

Fig. 3    Top view of SOHO spacecraft[11]
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PSP的科学目标聚焦于探索太阳系中最后一个尚

未被直接观测的重要区域——太阳日冕及其附近空

间。自20世纪30～40年代日冕加热现象被发现以来，

关于日冕加热机制、太阳风加速以及高能粒子产生与

演化等科学问题一直悬而未决。PSP的核心科学目标

是通过对太阳日冕磁场结构及其动力学特性的直接观

测，揭示日冕加热的物理机制、太阳风的加速过程以

及高能粒子的产生与分布演化规律[23]。

1）任务热环境

PSP运行的内日光层是一个复杂而极端的环境，

其中最严峻的挑战之一是来自太阳辐射的强烈热负

荷。在任务期间，航天器将经历从发射时的1个太阳常

数（约1.36 kW/m2）到近日点约475个太阳常数的极端

热辐射变化。这种极端环境对探测器的TPS提出了极

高要求。

在TPS的设计中，特别考虑了探测器最接近太阳

表面的时刻。在这种情况下，太阳辐射通量密度高达

700 kW/m2，直接作用于TPS的前表面[24-25]。TPS需要将

进入航天器的热量限制在可承受的范围内，以确保仪

器和设备正常运行。任务期间，航天器要经历24次热

循环，逐步接近太阳，这些周期的温度范围从第一轨

道的70～600 ℃，到最后轨道的130～1 400 ℃[23]。因

此，TPS不仅需要具备耐高温能力，还需适应热循环

带来的疲劳效应。

PSP重量的限制也对TPS设计提出了严格要求，因

此，团队开发了一种结构集成的隔热系统，并采用特

殊涂层以优化性能。TPS的形状设计也受到任务需求

的限制，例如，航天器上的某些组件需被有效屏蔽，

而某些传感器则需在接近太阳时优先暴露，以满足任

务操作需求。

2）TPS设计

PSP TPS作为整体隔热层被安装在桁架结构的一

端，如图1所示，其尺寸和形状可在探测器朝向太阳时

提供完整的本影区域，从而完全遮蔽所有安装在航天

器上的设备。PSP的TPS由APL负责设计、组装与测

试，其结构如图6所示。最终的TPS由直径约2.7 m，由

11.42 cm厚的碳泡沫芯层组成，夹在两个碳-碳复合材

料面板之间。暴露在阳光下的碳基面板表面涂覆了特

殊涂层，可以有效反射太阳辐射，从而将TPS在极端

情况下所达到的最高温度限制在1 400 ℃。TPS陶瓷涂

层和碳泡沫厚度与支架桁架的组合设计，几乎完全阻

断了太阳能热量流向设备，并允许阴影区域内的部件

和仪器在适合环境下稳定运行[26-27]。

 

太阳能电池
阵列

高增益天线

热盾

 
图 6    “帕克太阳探测器”结构示意图[24]

Fig. 6    Schematic diagram of structure of PSP[24]

 

 2    太阳探测热防护系统关键材料分析

 2.1    多层隔热材料

MLI是高真空环境下性能最佳的被动式隔热材

料，被广泛应用于各种航天器热控系统中，将航天器

内部温度环境与外部温度环境隔离[28]，确保仪器设备

在规定的温度范围内工作。MLI的典型结构为金属化

反射屏与隔离间隔层交替叠压构成。在空间环境中，

反射屏一般为6 μm的双面镀铝聚酯薄膜，该薄膜可以

有效阻隔来自太阳及其它行星的辐射热流。间隔层一

般选择具有一定孔隙率、比较柔软、导热系数较低且

轻质的材料，如玻璃纤维、塑料纤维、丝绸和涤纶等

制成的网状织物，也可直接利用单面镀有金属层的薄

膜材料的起皱或者花纹结构，依靠物理隔离作用防止

反射屏直接接触传导热量[29-30]。

从20世纪70年代起，MLI开始被广泛应用于火箭和

卫星的隔热领域[31-32]。如中国“神州”系列飞船的舱壁上

便采用约1 cm厚的镀铝聚酯薄膜与尼龙网交替叠合组

成的多层绝热材料，有效隔绝了舱内外的温差；美国

麦道公司（McDonnell Douglas Corporation）“德尔它”

（Delta）特快飞船液氧箱的内部隔热采用了由铝毡和

辐射屏蔽箔构成的内部多层隔热（Internal Multi-layer
Insulation，IMI）结构[33]，同样，法国Hermes航天飞机

盖板下面的IMI结构，是一种由纤维隔热毡隔开的多层

反射屏蔽的轻质隔热系统[34-36]。

此后，研究人员对MLI在空间环境中的应用及适

应性进行了大量深入研究。张建可等 [37 ] 通过电子辐

照、原子氧作用及紫外线辐照等实验，系统研究了几
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种MLI反射屏候选材料（包括聚酯、聚酰亚胺、吡龙

以及吡龙-聚酰亚胺混合薄膜）的表面辐射特性。研究

结果表明，在电子辐照和原子氧试验中，这些材料的

化学结构和性能均保持稳定，未发生明显变化。然

而，在紫外光照试验中，聚酰亚胺样品出现了部分挥

发，而吡龙样品则表现出更强的抗紫外线辐射性能。

韩炎晖等[38]通过电子枪模拟空间充放电环境，完成了

不同能量电子辐照下表面带电效应的模拟实验，为

MLI的空间环境适用性分析和空间应用提供了重要的

环境数据和设计指导。

在SolO任务中，支撑面板采用了全包裹式MLI 设
计，其中高温多层隔热材料（High-Temperature Multi-
Layer Insulation，HTMLI）采用钛箔作为反射屏，而

低温多层隔热材料（Low-Temperature Multi-Layer
Insulation，LTMLI）则选用双层镀铝Uplex®膜作为反

射屏。该结构成功地将外部高达550 ℃的热环境温度

降到设备合格极限温度（160 ℃）以下。由此也可以

看出，MLI技术可以适应的最高环境温度受其反射屏

材料限制，通常上限约为1 000 ℃，这一温度阈值难以

满足近太阳探测任务中主隔热系统所面临的极端高温

工况需求。但是在应对宇宙深冷背景（约 –269 ℃）及

中低温区间（–200 ℃～300 ℃）的绝热难题时，MLI
技术凭借其优异的性能，仍是最有效的解决方案之一。

 2.2    碳基材料

碳基材料，包括碳-碳（C/C）复合材料和多孔碳

材料，具有极高的耐热性（在惰性环境中可承受高达

2 500 K的温度）、良好的抗热震性、低热膨胀系数以

及高耐化学腐蚀性[39]。这些特性使其成为极端条件下

热防护结构的理想候选材料[40]，在太阳探测等高温极

端环境中具有极大的应用前景。

1）碳泡沫

提高探测器质量效率是当前面临的关键挑战，而

使用轻质隔热材料是解决这一问题的办法之一。孔隙

率为82%～98%的高度多孔碳泡沫材料在高温隔热领

域具有显著优势，其特点包括高刚性、极低密度

（50～400 kg/m3）、高温稳定性、在工作温度下有足

够强度（0.3～4.0 MPa）和低导热性〔0.06～0.60 W/
（m·K）〕[41]。除了隔热性能优异之外，碳泡沫还可

作为高温夹层系统中的结构构件。对于深空探测任务

来说，开孔碳泡沫因不会受限于地球到太空期间所带

来的压力变化影响而被采用，其热性能是研究的核心

焦点。

温度影响碳泡沫的导热机制。在低温条件下，材

料的热传导主要通过固体网络实现；而在高温条件下，

辐射传热的作用增强并逐渐占据主导地位。在以往

研究中，针对室温环境下碳泡沫的有效导热系数及其

传导、对流和辐射分量划分的研究取得了重要进展[42-44]。

除此之外，对于多孔材料在高温下的热性能研究也越

来越多。然而，由于高温测试的复杂性，有效导热系

数的表征仍面临挑战，特别是在1 600 K以上的高温范

围内，相关数据与建模研究仍然有限[29-30,45-48]。

在高达1 600 K的温度下，碳泡沫的有效导热系数

主要由固体分量和辐射分量构成[49]。Tseng等[47]对酚醛

衍生碳泡沫的研究发现，固体传热在室温下占主导地

位，而辐射传热在500 K时开始显现，并在超过1 000 K
时成为主要传热形式。类似地，对PSP所应用的Ultramet
100 ppi 3%碳泡沫的测试结果如图7所示，室温下有效

导热系数主要由固体导热分量决定。然而，随着温度

升高，辐射分量的影响显著增强。
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注：虚线为基于Gibson和Ashby模型计算的有效热导率的固体分量。

图 7    保护热板（Guarded Hot Plate，GHP）法测定的

Ultramet 100 ppi 3数据[50]

Fig. 7    Ultramet 100 ppi 3 data determined by Guarded Hot Plate
method (GHP)[50]

 
碳泡沫中固体导热能力受泡沫的孔隙分数及固体

网络所占比例的影响。以Ultramet 100 ppi 3%开孔泡沫

为例，其固体导热分量由固体网络所占比例与固体材料

导热系数的乘积决定。对于碳泡沫而言，石墨化程度

是决定其有效导热系数的关键因素。根据Alam等[51]的研

究，碳泡沫的有效导热系数范围为1～2000 W/（m·K），

具体取决于材料的晶体学特性。在PSP TPS的应用环境

中，由于需要低导热性能，非晶碳泡沫成为首选材

料。在设计用于室温真空环境的开孔泡沫时，优化重

点应放在基础材料的固体导热系数上。然而，图7中框

选部分显示，基于模型计算的有效热导率的固体分量

可知，在较低温度下，有效导热系数主要由固体导热

支配，而在较高温度下，固体导热只占很小一部分。

辐射分量的影响变得更为显著。
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辐射导热分量的研究相对复杂且较少，但其在高

温条件下对材料性能的影响至关重要。Sans等[30]利用光

学厚度参数（即消光系数与样品厚度的乘积）研究了

辐射导热系数的影响。由于光子的平均自由程与消光

系数相关，辐射导热分量受材料厚度和结构的显著影

响。通过对随机结构的陶瓷泡沫的研究发现，在1 073 K
时，每英寸孔数最高的随机结构泡沫具有较低的导热

系数，进一步证实了厚度对有效导热系数的重要性。

2）C/C复合材料

C/C复合材料由于其高熔点、低密度、优异的强度

重量比以及良好的热辐射性能（具有较高且稳定的太

阳吸收率与总半球发射率比值），成为TPS设计中最

具潜力的材料之一。

在近太阳极端环境中，太阳辐射对碳基TPS的影

响主要取决于温度和辐射剂量，具体侵蚀机制包括物

理溅射、化学侵蚀、热升华和辐射增强升华（Radiation-
Enhanced Sublimation，RES）[52]。Paulmier等[52]深入研

究了太阳风氢离子与PSP TPS所用碳材料间的相互作

用，发现在1 800 ～2 400 K区间内，两种侵蚀过程主

导：2000 K以下的化学溅射和超过该温度的热升华。

研究还指出，溅射出的碳物种相对丰度更依赖于C/C复
合材料的微观结构，表面缺陷浓度和粗糙度的增加会

加速材料降解，显著提升总质量损失率。Eck等[53]后续

扩展研究了氢和氦离子共同轰击下碳材料的侵蚀行

为，综合运用多种模拟代码考虑了物理溅射、化学溅

射、RES等过程，并区分了慢速与快速太阳风的影

响。结果表明，入射粒子引起的物理溅射率较低；化

学溅射表现为生成甲烷和乙炔等碳氢化合物，但在

2 000 K以上可忽略不计；RES随温度升高而增强，但

在PSP的实际运行条件下贡献不显著。总体而言，在

1 800 K附近，RES和化学溅射占主导；而当温度超过

2 000 K时，热升华成为最主要的侵蚀机制。此外，

Paulmier[54]还关注了高温和质子轰击下C/C复合材料的

结构演变，发现材料的加工路线和纤维结构显著影响

其结晶度、孔隙率和形貌，进而决定了微观结构退化

行为。值得注意的是，由于PSP环境中质子能量低

（约2 keV）、离子通量相对较小（约5 × 1016 m–2 s–1），

且高温退火效应可修复质子轰击造成的损伤，氢辐照

对材料整体和表面性能的影响被评估为相对较弱。

为了深入了解C/C复合材料在近太阳极端多场耦合

环境（高温、高能粒子、真空紫外线）下的行为，

PSP研究团队在地面模拟平台上开展了系统实验研

究，重点考察了材料在4个太阳半径（4 RS）处预期高

温和真空紫外辐射下的脱气特性、质量损失率及热光

学性能演变[55-60]。初步试验表明，C/C复合材料制成的

热盾在近日点处工作情况良好，其峰值温度和质量损

失率均满足甚至优于设计要求，验证了其在极端热–力–
辐照综合环境下的可靠性能，为后续探测器设计及轨

道规划提供了关键支撑。

选择碳基材料（C/C复合材料和碳泡沫）作为

TPS的核心材料，主要是由于其高技术成熟度、轻量

化优势以及在真空高温环境下的优异稳定性。然而，

尽管具备这些显著优势，但是太阳风粒子（尤其是氢

离子）与高温环境的协同作用会诱导碳氢化合物排

放，使得碳基材料的热光学性能（发射率、吸收率、

反射率）以及在轨行为尚未达到最佳状态。由于太阳

热源本质上是纯辐射源，因此热光学特性将完全决定

屏蔽层外层的表面温度。

 2.3    热光学涂层

外层热控表面的设计是TPS在接近太阳环境下实

现足够低温的核心。热控表面通过改善热光特性，可

以明显降低TPS的平衡温度，削弱化学或辐射相互作

用对其他部件材料降解的影响。理想的外层材料应具

备以下3个关键特性：①合适的太阳吸收率与发射率比

值（α/ε）。②极端环境耐受性。能够承受高温、太阳

风离子轰击及真空紫外线辐射等极端环境。③低质量

损失率。在近太阳环境中具有低挥发或剥落率，以免

对机载科学仪器造成污染。此外，从材料加工工艺的

角度来看，涂层应作为TPS制造过程的最后一步，并

适用于大尺寸、大规模的工业化生产。

在PSP任务中，采用大气等离子喷涂工艺在C/C复
合材料表面制备Al2O3涂层。King等[61-63]在1 773 K氮气

环境中测试了涂覆试样的光学性能（图8）。研究表

明，该涂层在太阳光谱主能量区（0.3～2.5 μm）呈现

高反射性（反射80%～90%入射辐射），仅少量能量被

吸收并传导至基底；同时在中远红外波段（3～15 μm）

具有高发射率（λ > 6 μm时ε > 0.9），使吸收热量得以

热辐射形式高效散逸。其核心机理在于：Al2O3在可见

光波段（λ < 1 μm）的高反射性显著降低热量输入；在

λ ≈ 1～4 μm波段存在光谱透明窗口，允许热量传导至

高发射率（ε ≈ 1）的C/C基底；基底在红外波段直接向

太空辐射能量。这种光谱选择性设计使α/ε比值降至

0.6以下，在距太阳4个太阳半径（4 RS）处将热屏蔽温

度有效控制在1 850 K以下。

SolO任务则采用基于骨炭的SolarBlack涂层（一

种基于骨炭的高温涂层），通过ENBIO公司开发的

C o B l a s t技术沉积 [ 6 4 -6 5 ]。该涂层具有高且稳定的

αs/εN（≈1）和较低的电阻率，同时兼具温度调控与静
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电耗散功能。其设计逻辑源于多层高温热障（High-
Temperature Heat Barrier，HTHB）构成的复合热屏蔽

结构：串联HTHB层通过抑制横向热传递促进横向散

热，而内置的红外反射层进一步强化该效应。此设计

大幅降低了对表面热光学性能的苛求，使工程重点从

最小化αs/εN比值转向优先保障热光学稳定性及最小化

比值变化量Δ(αs/εN)。尽管高吸收表面（αs/εN ≈ 1）相

比高反射表面（αs/εN ≈ 0.2）会导致更高的工作温度，

但其在长期服役中展现的卓越稳定性成为关键优势。
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图 8    涂敷Al2O3涂层的碳-碳表面光学性能数据[63]

Fig. 8    Data on optical properties of carbon-carbon surfaces
coated with Al2O3

[63]

 

近太阳探测器外层热控材料设计要处理好热光学

性能、环境适应性、工艺可行性之间的关系。 PSP任
务中的Al2O3涂层属于“主动降温”途径，利用光谱选择

性反射/发射来直接降低平衡温度，而SolO的SolarBlack
涂层是“稳定性优先”，依靠热屏蔽结构降低对表面性

能的要求，牺牲理论热效率获得长期的可靠性，分别

证明了高反射和高吸收路线的工程价值。 造成这些差

异的原因是热屏蔽结构对表面热光学参数依赖性的不

同，PSP依靠涂覆层直接降温和SolO依靠复合屏蔽结

构降低对αs/εN的敏感度，转向以材料稳定为主。这就

显示出极端热环境下TPS设计上的灵活性——当结构

设计能够分担一部分热控压力的时候，材料长寿命可

靠性的重要性会超过瞬时热效率，在未来抵日探测热

防护策略方面有着重要的参考意义。

 3    太阳探测热防护技术发展建议及展望

中国太阳探测虽然起步相对较晚，但是起点较

高，以“羲和号”为例，它的成功发射意味着中国在太

阳空间观测领域取迈出了重要一步，这为中国未来挑

战更高热负荷的抵近探测任务打下了基础。但是要清

醒地认识到，在先进热防护技术方面，中国与世界航

天强国之间还仍存在着一定的差距。所以，加快开展

太阳探测核心关键技术攻关、实施具有挑战性的太阳

抵近探测工程，对于提高中国航天创新能力、服务国

家深空探测整体发展战略、体现航天大国地位具有十

分重大的战略意义。本文针对3种不同类型的太阳探测

任务提出发展意见和建议。

 3.1    日地拉格朗日点探测

在日地拉格朗日点的太阳探测任务中，热环境主

要由太阳直接照射产生，地球红外辐射以及反照辐射

对热环境的影响可以忽略。热设计时应把太阳辐射作

为主要外部热源，同时，探测器背阳面为近0 K宇宙冷

黑环境，因此要依靠有效保温使设备正常工作。采用

以被动热控为主的策略，用多层隔热材料来隔绝热量

的流失，并利用高发射率涂料调整表面辐射特性等方

式，减少功耗，提高系统可靠度。主动加热方案可以

用来给局部重要的部分加热来达到温度补偿的目的抑

制由非均匀热负载引起的温差；在材料选择上要考虑

高低温等极端工作环境下的材料性能衰减，保证

TPS在整个任务期间处于低功耗、高稳定性状态。

 3.2    太阳极轨探测

未来中国极轨太阳探测任务的热控设计可以借鉴

SolO的成功经验，任务要应对动态剧烈变化的热环

境，整个热控系统材料要有较好的环境适应性。 把整

个航天器分成直接面对极端热流的高温区（热盾、天

线）以及需要精密温控的低温区（科学仪器载荷。高

温区要使用耐温超过500 ℃的材料及部件，它的目的

不只是隔热，而是把大部分热量通过热辐射的方式重

新散发给太空。 支撑间隙的设计既可以有效地阻止热

传导，又是向太空散热的一个途径。 热盾主结构所选

用的材料必须能够满足极端的热负荷要求和热变形要

求，低温设备区仍然主要依赖具有静电耗散特性的多

层隔热材料，保证设备能够在合适的温度范围内正常

工作，防止空间电荷积累影响科学测量数据。 对材料

的性能验证应该包括在轨工作（高/低温）、轨道转移
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等所有的重要阶段，保证热控系统在全部任务时间内

具备高可靠性。

 3.3    太阳抵近探测

太阳抵近探测任务面临着迄今为止最为恶劣的热

环境，热流密度比常规深空任务要高得多，TPS要在

千摄氏度以上的高温下工作。 探测器迎日面要经受住

长时间的超高温辐照，背阳面依然处在低温环境，整

个TPS要达到极好的隔热和散热效果。 热设计应该围

绕超高温耐受性和热–结构稳定性展开，使用多层复合

的耐高温轻质材料体系，尽量减小热量向内传导。 在
高温区应该用耐温达1 500 ℃以上的碳基复合材料，借

助太阳反射率高，吸收率低的热光学涂层来大大减少

太阳辐射的吸收。 整体隔热结构设计要考虑热膨胀匹

配和应力释放，避免造成热失效，还要注意材料在强

紫外、高能粒子环境下的性能问题。

 3.4    总结与展望

中国太阳探测事业正处在“跟跑”向“并跑”乃至“领

跑”跨越的重要阶段。TPS是实现对深空探测能力的关

键技术之一，决定了探测任务能否开展以及探测的深

度和广度。面对面向日地拉格朗日点、太阳极轨、抵

近太阳等不同距离下实施的系列太阳探测任务，要根

据对应的热环境特点开展研究，要针对不同的热环境

建立相应的热防护体系。 展望未来，中国太阳探测

TPS的设计应当以高可靠、低成本、轻量化三大特点

为主，重点发展如下几个方面：

1）耐超高温轻量化材料：要重点发展新型热防护

材料，这可是应对近太阳极端热环境的关键所在。 材
料本身需具备良好的高温稳定性，低密度和可调控的

热物理性能，以构建兼具高效隔热，防热与承载能力

的复合结构，并且还要能够满足千摄氏度级热负荷下

探测器对于材料性能的苛刻要求。

2）热光学涂层：涂层技术的更新是改进系统防热

性能的主要方法。高太阳反射率、高红外发射率多功

能涂层体系，从多个角度实现防热与隔热的机制，在

能量输入的源头上做好热管理。 但是应该更多的重视

涂层在强紫外线、高能粒子轰击等极端环境下长期的

稳定性，保证其在整个任务周期内的服役性能。

3）TPS设计与制造工艺应朝着结构-功能一体化与

低成本化方向发展。开展大尺寸整体化的制备技术攻

关，优化和设计合理的工艺路线、降低制造成本，来

满足未来高频次、大规模探测任务对经济可承受性的

迫切需求。

综上所述，未来中国太阳探测TPS发展将进入一个

多学科交叉融合，技术体系持续迭代的新阶段，随着

深空探测任务不断向更远距离，更高热负荷和更复杂

时空环境拓展，中国有望通过持续攻关，形成涵盖材

料–设计–制造–测试–验证全链条的自主可控技术能

力，建立适应多任务、多环境、多尺度需求的热防护解

决方案，为太阳极轨探测、太阳抵近探测等长远任务

提供坚实支撑。与此同时，热防护技术的进步也将显

著牵引材料、航空航天制造等相关领域的基础研究与

工程应用，推动整体技术水平的提升。最终，中国将

逐步建成具有中国特色、达到国际先进水平的热防护

技术体系，不仅为中国深空探测战略的实施提供关键

保障，也为人类深化对太阳的科学认知作出重要贡献。
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Development Status and Trend of Thermal Protection Systems for Solar Probes

MA Bin1
，ZHANG Yan2

，DAI Shuwu1
，WANG Xinqiao2

，XU Baosheng2

（1. Beijing Institute of Spacecraft System Engineering, Beijing 100094, China；

2. Institute of Advanced Structure Technology, Beijing Institute of Technology, Beijing 100081, China）

Abstract：As solar exploration missions extend toward regions closer to the Sun and more extreme environments, the Thermal

Protection System (TPS) is a critical technology attracting significant attention. This study systematically reviewed thermal

environmental characteristics and corresponding TPS application requirements for three types of missions: Earth-Sun L1 point

observation, solar polar orbit exploration, and solar close approach exploration. An in-depth analysis of the design philosophies,

material selections, and technical approaches for the associated thermal protection systems was conducted. Research indicates that

the future development trend for solar exploration TPS has moved beyond the simple improvement of a single material’s

performance to a synergistic design that integrates structure and function. This includes: ①developing ultra-high-temperature-

resistant, lightweight composite materials to build composite structures that offer both efficient thermal insulation and load-bearing

capacity; ②advancing thermal optical coating technology to enhance multi-path thermal protection while ensuring long-term stability

of materials under extreme solar wind conditions, and ③promoting large-scale, integrated manufacturing processes to achieve high

reliability and low cost. The key materials and optimization methods extracted from this study provide crucial theoretical support and

technical reserves for China’s deep space exploration missions to cope with extreme thermal environments. Accelerating

breakthroughs in related core technologies is of great strategic significance to enhancing the nation’s original innovation capacity in

aerospace science and technology and implementing the deep space exploration strategy.

Keywords：solar exploration；thermal protection system；composite material

Highlights：
●　Systematically covers TPS requirements for three solar exploration missions, offering scenario-based support for tar geted R&D
via extreme thermal environment analysis.
●　Breaks single-material optimization, clarifies three key TPS tech directions, and reveals structure-function integrated synergistic
innovation trends.
●　Provides critical theoretical/technical reserves for China’s deep space exploration, boosting aerospace original innova tion and
strategic implementation.
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