
超低轨卫星的空间环境特性及其力学与

热学关键问题研究进展

黄　劲　  常　亮　  董佰扬

刘泽宇　  韩圣星　  斯朝铭

(中国科学院微小卫星创新研究院　上海　201203)

(上海微小卫星工程中心　上海　201203)

摘   要   超低轨道飞行器在遥感、科学研究等领域具有广泛的应用需求，已成为研究热点之一。由于超低轨的

特殊空间环境限制，超低轨道飞行器需要面临和解决很多技术难点，主要集中在大气环境预测、气动力、气动热

等方面。本文针对典型超低轨飞行器任务，研究了主要的大气模型及反演方法，并对模型数据进行了比对。结合

多种气动被动稳定的案例，阐述了气动力计算的方法及气动结构设计的重要影响。介绍了气动设计及在气动干扰

下的稳定控制方法，阐述了超低轨卫星的气动热环境、仿真算法以及多种防热复合材料及其应用场景。详细分析

了针对超低轨卫星的防热散热可变切换技术，并简要评述了各个方案的优缺点。研究结果有助于推动超低轨道卫

星关键技术攻关和试验验证，将超低轨飞行器从试验任务尽快转向空间应用任务。
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Abstract    Ultra LEO spacecraft has become a hot research field for a wide range of application in mili-
tary,  remote  sensing,  scientific  research,  etc.  Due  to  the  special  space  environment  of  ultra-low  orbit,
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many  technical  difficulties  need  to  be  solved,  mainly  focusing  on  atmospheric  environment  prediction,

aerodynamic, aerothermal and so on. The main atmospheric models and inversion methods for typical ul-

tra-low orbit vehicle missions are studied, and the model data is compared. By combining various cases

of aerodynamic passive stability,  the methods of  aerodynamic calculation and the important impact of

aerodynamic structural  design  are  investigated.  Aerodynamic  design  and stability  control  methods  un-

der aerodynamic interference are introduced. The aerodynamic thermal environment and simulation al-

gorithms of ultra-low orbit satellites are studied, and various thermal resistant composite materials and

their application scenarios are introduced. Detailed analyses were conducted on the technologies for vari-

able switching of heat and heat dissipation for ultra-low orbit satellites, and the advantages and disad-

vantages of each scheme were briefly reviewed. This review is helpful to promote the key technology re-

search and test demonstration of ultra LEO spacecraft, turning the ultra LEO spacecraft from test mis-

sion to space application mission as soon as possible.

Key  words    Ultra-LEO, Spacecraft, Space environment, Atmospheric model, Aerodynamic,

Aerothermal

 0　引言

通常把轨道高度在 100～300 km的卫星称为超

低轨道卫星。超低轨道（Ultra-LEO）航天器被认为是

未来空间任务一种新的解决方式，越来越受到关注。

在超低空轨道运行的航天器具有如下优势[1]。

（1） 相比高轨卫星，其光学载荷分辨率提高或孔

径尺寸减小，可以提高光学性能或减小尺寸和质量。

（2） 辐射性能随着与目标或地面距离的缩短而提

高，从而可以提高信噪比。适用于雷达和通信有效载

荷，可以改善链路预算、降低功率和缩小天线面积。

（3） 由于阻力的影响，低空轨道对碎片堆积具有

天然的阻碍，因此在轨碰撞的风险较低。

（4） 更大的阻力能够确保航天器在任务完成后或

遭遇灾难性故障时自然迅速地脱轨。不需要额外的

脱轨装置，减少了系统质量和复杂程度。

（5） 运载火箭可以将更大的质量送入低空轨道，

降低发射成本，并能提供更好的通用性能。

（6） 姿态和指向精度导致的测绘误差随着轨道高

度降低而降低，因此超低轨卫星提高了地面图像和基

于位置服务的地理空间精度。

（7） 星上可以使用商用现成品或技术的电子元器

件，因为超低轨大气密度更高，从而减少了卫星电子

元器件辐射暴露和剂量，降低了成本和冗余需求。

超低轨道卫星虽然拥有多项优势，但是因为轨道

低，受限于大气阻力，卫星设计寿命通常比较短；同样

由于稀薄大气的影响，飞行器的控制、防热等方面也

面临多项技术挑战。

 1　典型的超低轨任务

超低轨飞行器在光学成像方面具有更高分辨率

的先天性优势，再加上人类对于临近空间环境的好

奇，使得该领域的飞行器受到各个航天大国或组织的

重视，国内外相继开展了任务布局、重点难点技术攻

关和在轨飞行试验任务。这里介绍一些典型的超低

轨道卫星情况。

迷雾卫星[2]：美国，1990年，轨道高度 256 km，远

地点 257 km，实现了对高分辨率成像数据的支持。

GOCE卫 星 [3]： 欧 空 局 ， 2009年 ， 任 务 轨 道

260 km，实际在轨运行 4年零 8个月。设计有尾翼用

于克服气动力矩并实现姿态的被动稳定。该卫星用

于重力场及海洋环流探测。

Nanoeye卫星[4]：美国，目标轨道高度 160 km，近

地点高度 200 km，采用太阳能帆板与气动板一体化

设计，实现 6个月至 1年长时间执行对地侦察任务。

SLATS卫星 [5]：日本，2017年，利用化学推进及

调姿改变迎风截面积，轨道高度从入轨初期的

530 km降至 180 km。该卫星开展了高分辨率对地

观测及大气低热层探测，研究原子氧对材料的影响。

力星一号稀薄大气科学实验卫星：2016年，由上
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海微小卫星工程中心牵头研制。该卫星总质量

110 kg，其中装载推进剂 31.5 kg。卫星初始轨道高

度 500 km，后经过阻尼缓降，降轨至 200 km以下开

展科学探测。该卫星最低轨道高度达到 109 km，是

迄今为止轨道高度最低的人造地球卫星。该卫星采

集了稀薄大气的原位温度和密度数据，用于建立精确

大气模型。

 2　超低轨道环境预测与分析

 2.1　大气模型

不断有学者尝试基于各种技术手段开展了大气

模型研究，例如利用探空火箭、卫星遥感和地基遥感

等技术。近些年随着超低轨道卫星的发射获得了大

气环境数据，应用这些数据可以不断修正并提出新的

大气模型去拟合真实环境。美国在 USSA-1962大气

模型的基础上，进一步加强了对临近空间环境的认

知，推出修订版标准大气 1976（USSA-1976）[6]。该模

型采用大量火箭数据，结合不同高度段的大气环境分

析理论，特别是在轨道高度 50 km以上，参考了跨越

一个完整太阳循环的卫星观测数据。USSA-1976以

及早期大气模型，通常将卫星的阻力系数独立于飞行

高度之外，并且取近似值为 2.2，再通过星上的加速度

传感器或根据轨道的衰减情况计算卫星所受阻力值，

之后根据该阻力数据及与阻力系数的关系，计算大气

密度等环境参数。因此，该模型给出的大气环境参

数，例如密度、温度和组分等，其数据准确性有待进一

步提高。

Jacchia[7] 研究了空间位置、太阳活动、地磁干扰

等物理现象对大气环境的影响，先后推出一系列多参

数大气模型（ Jacchia-1964， Jacchia-1970， Jacchia-

1971和 Jacchia-1977模型）。该系列大气模型同样假

定卫星的阻力系数为 2.2，且独立于飞行高度，再根据

大量卫星在轨阻力数据以及温度和大气组分的测量

数据，推演出大气密度等空间环境参数。Chao等 [8]

通过更改默认的阻力系数，引入更真实的飞行任务实

测值后发现，当轨道高度大于 250 km时，Jacchia-

1971模型存在一定偏差，例如大气密度偏高约 23%。

NRLMSISE-00模型是由美国海军研究实验室

（NRL）在质谱仪非相干散射雷达模型基础上开发的[9]。

NRLMSISE-00模型是 MSISE-90大气模型的升级

版，结合了 MSISE-90与 Jacchia-1970两种大气模型

的优点，其大气模型的数据范围涵盖了地球表面至外

大气层底部。相比之前的美国标准大气 1976和 Jac-

chia-1977模型，该模型充分考虑了季节性因素以及

地理位置对大气参数的影响。

NRLMSISE-00的固有局限性是缺乏卫星数据来

定义高度 100 km以下大气的组成和结构。在需求的

推动下，有了升级的 NRLMSIS 2.0，两种模型的对比

如图 1所示[10]。新版本大气模型广泛吸收了 2000年

以来新测量的中层、平流层和对流层的温度、密度，

以及多年的新原子氧（O）和原子氢（H）测量数据。在

大气中层及以下，残留偏差和标准偏差大大低于

NRLMSISE-00。新模型在对流层更温暖，而在平流

层和中间层则更冷一些。NRLMSIS2.0大气模型与

从地面到外层大气的温度完全耦合，可视为一个全大

气的经验模型。

JB2008模型[11] 是在大气动力学 Jacchia扩散方

程的理论基础上进行升级的。该模型参考了 2001－

2005年期间 CHAMP卫星、GRACE卫星的在轨测

试数据，并对大气模型进行了更新。该大气模型除在

输入参数中考虑时间、高度、地理经纬度之外，还研

究了不同年份的太阳活动差异，充分考虑了年份对大

气环境参数的影响。

DTM大气模型的全称是阻力温度模型 [12]。DTM

模型是一个半经验模型，用来描述地球大气的温度、
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图 1    MSISE-00模型与 2.0版本的大气温度对比

Fig. 1    Comparison of atmospheric temperature

between MSISE-00 model and version 2.0
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密度和组分。DTM-2013模型充分考虑了多种因素

对大气参数的影响，如时间（世界时）、海拔高度、地

理纬度、地理经度、太阳活动和地磁干扰等。该模型

充分研究和参考了 CHAMP、GRACE和 GOCE等

卫星测量的加速度数据，通过推演得出大气密度数

据，不同模型大气密度随着高度的变化如图 2所示[13]。

得益于参考了 GOCE等卫星的在轨测量数据，DTM-

2013模型数据在大多数轨道高度下，相比之前的版本

准确性均有大幅提高。经验证 DTM-2013是目前被

认可的精确度最高的大气模型。

 2.2　在轨数据反演

临近空间的大气密度对于超低轨飞行器的设计

至关重要，由大气密度计算出的气动力热结果是飞行

器各分系统设计的重要输入条件，直接影响到飞行器

的任务规划、轨道保持、结构外形及防热设计。

传统大气密度测量主要通过星上搭载的温度、压

力传感器，在飞行器穿过目标轨道高度和空域过程

中，直接对大气环境进行测量，但这种方式难度大，成

本高。

因此，利用飞行器在轨的加速度或轨道衰减数

据，对大气密度进行反演，已成为测量大气环境的重

要方法。以下主要介绍两种大气密度反演方法。

 2.2.1　利用轨道数据反演

所有的超低轨飞行器必须面对大气阻力并受到

其影响。由于大气密度随着轨道高度的降低呈指数

级增加，大气环境与高速飞行器表面产生摩擦形成大

气阻力，将动能转换为热能，该阻力使得所有的低轨

道飞行器逐渐降低轨道高度，最终落入大气层。

对于椭圆轨道的飞行器，其在近地点的大气阻力

最强，轨道高度和椭圆度也逐渐缩小。轨道半长轴的

衰减速度在超低轨时甚至可达每天 30 km。在陨落

末期，其轨道几乎变为圆形，某空间物体的衰减轨道

如图 3所示[14]。

由于大气阻力的存在及作用，卫星实际轨道相比

预期轨道会产生一定偏离，因此可以利用轨道参数的

变化反演出卫星受力情况，再进一步根据具体任务的

阻力系数反演大气密度[15,16]。

 2.2.2　利用星载加速计反演

卫星的加速度计通常由两部分组成：传感容器和

悬浮物体。在容器的四周壁面设计有电极和距离传

感器，电极能够通过一个闭环回路，将悬浮物体控制

在容器的中央并保持相对静止。

当卫星在低轨环境受到大气阻力作用时，悬浮物

体以及卫星的质心位置发生变化，即悬浮物体与容器

传感器之间的距离发生变化，通过壁面的距离传感器

感知到位置变化，触发电控回路调整控制电压，重新

将悬浮物体推至容器的中心。

CHAMP，GRACE，Swarm等卫星均搭载有加速

计载荷[17]，通常卫星上的加速计载荷拥有很高的测量

精度。但是由于空间环境的复杂性，以及在轨与地面

测试的差异，往往需要对加速度计进行校正，重点关

注其输出电压与静电推力之间的关系。

超低轨飞行器的大气阻力系数以及有效迎风面
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Fig. 2    Comparison of atmospheric density changes

with altitude in different models
 

 

Launch

1994

1995

1996

1997

1998

1999

2000

2001

图 3    某空间物体的衰减轨道

Fig. 3    Attenuation orbit of a space object
 

714 Chin. J. Space Sci. 　空间科学学报 　2023, 43(4)



积通常随着卫星的运动而不断变化，阻力系数除与卫

星的飞行姿态有关之外，还与星表材料的物理性质等

有关。将卫星所有面板的阻尼系数有效面积的乘积

叠加，即得到卫星整体阻尼系数和有效面积乘积，最

终反演得到轨道周边的大气环境参数。

 3　超低轨力学相关问题

当轨道高度在 160～120 km时，气动力、气动力

矩比常规卫星（280 km以上）大 5～10个量级。并且

随着轨道高度、来流方向等变化发生实时波动，这给

飞行器轨道、姿态稳定控制造成显著影响，同时也是

超低轨飞行器面临的重要技术难点。

 3.1　气动力计算方法及仿真

目前，针对超低轨飞行器的气动力评估方法主要

有分析法和数值法两种。

分析法是基于玻尔兹曼方程，并作适当的条件假

设，例如在运动边值问题中采用变分方法、输送方程

方法和模型方程方法等。

数值法可以分为直接数值求解和物理模型法两

大类。前者可具体采用有限差分法和间断纵坐标法

等，后者包含直接模拟蒙特卡罗方法（DSMC）和试验

分子蒙特卡罗方法（TPMC）等[18,19]，这类方法的模拟

过程都是基于数学统计原理，对计算机的处理能力提

出了较高要求，并需要占用大量硬件及时间资源进行

计算分析工作 [20]。低轨卫星气动力求解方法如图 4

所示。

 3.2　气动结构设计

低轨卫星的气动结构对卫星在轨运行具有重要

作用。飞行器迎风截面的形状及尺寸、飞行器外形的

细长比、头部和翼前缘迎风盾面的圆弧半径等，都是

气动构型的重要参数。

通常长细比越大，越能够有效减少飞行器所受大

气阻力，但整体结构挠性增大，刚度会下降。同时为

了减少干扰力矩，并提高飞行器的气动稳定性，飞行

器会优先选择面对称或轴对称的截面形状。

FD

FD1

根据基本数学常识，假设直棱柱的体积固定，则

截面为圆形的圆柱体时，其截面面积最小。将飞行器

设定为体积 1 m3 的圆柱形，计算飞行器总阻力 与

仅考虑横截面积阻力 之间的变化关系，得出飞行

器气动阻力随横截面积的变化规律，如图 5所示。

分析结果表明，随着飞行器横截面积的增大，阻

力先减小再增大。即当飞行器截面面积很小时，由于

总体积固定，导致轴向长度及侧面积过大，侧面产生

的阻力效应非常明显，因此阻力随截面积的增大而减

小；当横截面面积增大到一定程度，同时侧面积逐渐

缩减，侧面阻力效应也逐渐减弱，飞行器的总气动阻

力与横截面的关系也趋于线性化，即主要受横截面积

的影响[21,22]。

通常在飞行器设计中，考虑到实用性等工程问

题，实际的长细比不可能很大，且往往都在气动阻力

随横截面积增大的区间范围，因此只需要尽量设计更

小的横截面来减小整体的气动阻力。圆柱体只是理

想形状，实际工程更复杂，需要综合考虑星外天线等

设备的安装、太阳电池布片需求、释放机构位置等问
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题。保证尽量平整的飞行器外表面，选择近圆的多边

形截面，是飞行器气动结构的重要优化方向。

 3.3　气动被动稳定设计

气动被动稳定设计对于超低轨飞行器尤为重

要。良好的气动被动稳定设计可以大大减少飞行器

的主动调姿动作，减少舵面或喷气调姿所需燃料。

从气动特性角度考虑，矩形、梯形等小展弦比的

翼型更适合低轨卫星。通过气动被动稳定设计，尽量

使飞行器的质心处于压力中心的前方，这样即使有姿

态偏差或失稳的趋势，也可以将气动力矩利用为姿态

恢复力矩，从而实现飞行器的自主姿态稳定。因此，

通过调整飞行器的轴向布局及增加尾翼面积等方式，

可以使飞行器压力中心后移，从而提高整体的气动稳

定性[23]。

由于气动被动稳定的控制力矩来自大气阻力的

作用，因此受空间环境的影响非常明显，尤其是太阳

活动、地磁变化等对临近空间大气密度的影响，例如

太阳活动高低年能够引起气动力矩几倍的差异。此

外，气动被动稳定控制还有持续时间长、调整缓慢以

及对于其他干扰力矩无法应对的短板，因此气动被动

稳定控制通常只当作辅助控制系统来设计使用。

欧空局研制的地球重力与海洋环流探测卫星

GOCE就采取了气动被动稳定设计，卫星构型如图 6

所示。该卫星工作轨道高度 250 km，整体结构采用

细长体构型，同时在尾部设计了两片多边形小翼，当

姿态发生偏差时，翼面产生的气动力形成的压心在卫

星质心后方，从而形成纠正姿态偏差的力矩以保持姿

态稳定。

X-37为美国波音公司研制的无人验证机，在其尾

部设计有 V形尾翼，构型如图 7所示。该尾翼可以减

小尾翼之间以及尾翼与机身之间的干扰阻力，同时

V形结构在侧视和俯视方向都有一定的投影面积，能

够同时在两个方向上起到气动稳定的作用。

中国设计的力星一号稀薄大气科学实验卫星，其

两侧布置有太阳能小翼，在提供能源供给的同时，使

卫星的气动压心位于质心之后，保障了卫星的气动稳

定性，同时兼顾了能源获取和气动外形，卫星构型如

图 8所示。

 3.4　气动干扰下的高稳定控制

目前卫星的姿态控制主要采用基于飞轮的零动

量控制方式[24]。超低轨空域受稀薄大气的影响，大气

分子与飞行器高速碰撞，发生角动量交换产生气动干

扰力矩，影响卫星姿态的控制精度，特别是对于一些

超低轨遥感任务影响巨大，提高气动干扰下的控制精

度是一个重要的技术难点。

针对通过卫星主动控制技术克服和减弱气动干

扰影响的问题，已开展大量研究和试验[25]：例如通过

可旋转和伸缩的气动板产生气动力矩，并将其利用为

 

Aerodynamic wing

installed at the rear

图 6    GOCE卫星的气动小翼

Fig. 6    Aerodynamic wings of GOCE satellite
 

 

The V-shaped tail of

the X-37 space shuttle

图 7    X-37航天飞机的 V形尾翼

Fig. 7    V-shaped tail of the X-37 space shuttle
 

 

图 8    力星一号稀薄大气科学实验卫星

Fig. 8    LX-1 rare atmospheric science

experiment satellite
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卫星控制力矩；利用内部滑块位移，改变飞行器质心

与压心的位置关系，实现飞行器的姿态稳定控制；利

用气动力矩进行俯仰轴和偏航轴稳定控制，再辅以滚

动轴的磁控，实现飞行器的三轴稳定；在传统卫星控

制手段基础上，增加了基于固定偏置动量加单个反作

用飞轮进行低轨卫星干扰力矩补偿控制的方式，实测

结果表明在同等干扰力矩的作用下，基于角动量耦合

磁补偿的控制方法，其控制能力及精度优于传统固定

偏置动量控制方法[26]，姿态控制精度如图 9所示。

 4　超低轨热学相关问题

由 于 飞 行 器 在 近 地 轨 道 的 运 行 速 度 接 近

8 km·s–1，当飞行器轨道降至 160 km及更低高度时，

大气密度明显增大，低密度的空气粒子高速撞击飞行

器表面，产生气动加热现象，并且随着飞行器的轨道

逐渐降低，气动加热愈加明显。

当轨道高度大于 160 km时，气动热流很小，影响

可以忽略。从 160 km开始将直接影响飞行器的热控

系统。表 1列出了 160～110 km轨道高度时，飞行器

各个部位产生的气动热流，在 120 km轨道高度时，正

迎风区域的热流值高达 5100 W·m–2。

 4.1　气动热计算方法及仿真

超低轨飞行器面临的空间环境具有两个主要特

点：高温气体效应和非平衡效应。且空间环境与飞行

器外表面发生剧烈的非线性耦合作用，从而产生严重

的气动加热[27]。

飞行器外表面的气动热主要由四部分组成：高温

气体与飞行器外表面温差引起的对流加热；高焓反应

气体在飞行器外表面发生异相催化反应释放出的化

学加热；高温气体对飞行器外表面的辐射加热；飞行

器外表面对空间背景环境的辐射散热及对飞行器内

部传导散热的热量，原理如图 10所示。

以上多种气动加热及外表面的散热量满足局部

热平衡方程，即对流热 、化学热与辐射加热之和等于

辐射散热与传导热之和。

对于在稀薄气体环境下的高超速气动加热问题，

采用的预测评估方法与气动力的计算类似：在自由分

子流区域，采用基于分子碰撞理论的气动热工程经验

预测方法；在过渡流区域，则采用耦合连续流与自由

分子流的桥化公式。

对于连续流气动加热的预测评估，通常采用平板

参考焓法。对于零攻角飞行的航天器，先基于无黏流

计算飞行器外表面流线，再考虑忽略垂直于这些流线

的任何横向流梯度，使用平板参考焓法这种“当地二

维流”沿流线计算飞行器外表面的热流密度分布。

当航天器飞行在大气层中时，不能再忽略由攻角

引起的表面横向压力梯度，即不再适合使用平板参考

焓法。此外，攻角的存在会促使转捩点前移，进一步

增加迎风面的气动热负载。因此，设计人员必须掌握

不同攻角下超低轨飞行器外表面的热流密度计算方

法。可用于热环境的快速预测方法主要包括等价锥

法、实验数据关联法及轴对称比拟法等。其中，轴对

称比拟法有较严格的理论基础，是目前分析三维边界

层气动加热方法中认可度最高的近似措施。

 4.2　防热材料及复合结构

由于在临近空间的稀薄大气中作高超速飞行，超

低轨航天器必须针对任务场景配套热防护系统，同时

要求该系统具备耐高温、高效隔热、高可靠性以及轻
 

表 1    超低轨飞行器表面的气动热流

Table 1    Aerodynamic heat flux on the surface
of ultra-low orbit vehicles

轨道高度/km
各区域的气动热流/（W·m–2）

正面迎风 30°迎风 非迎风侧面

160 300 33 7.7

150 500 55 13

140 910 100 22

135 1300 140 29

130 1900 210 42

120 5100 560 110

110 21000 2300 460
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质化等特点。热防护技术是超低轨飞行器亟须解决

的技术难题。

航天器的热防护系统主要以刚性陶瓷瓦、柔性热

防护系统和各种金属热防护系统为主，同时在局部的

头锥、翼缘等高温区域采用碳/碳复合材料。

 4.2.1　碳/碳复合材料

碳/碳复合材料由碳纤维增强骨架（织物）和基体

碳复合而成，其构成如图 11所示。该复合材料具有

高比强度、高比模量，抗烧蚀、抗侵蚀、抗化学腐蚀等

特点，且高温性能优异，是目前唯一能够在 2000℃ 以

上保持较高机械性能的材料[28]。

近些年，因为高超声速飞行器的快速发展，超高

温/高温抗氧化碳/碳复合材料已成为研究的重点和

热点，航天飞机 X-43 A是其中的代表。2004年 11月

16日，X-43 A成功进行了近 10 Ma 飞行试验。飞行

器头锥最高温度达 2200℃，采用高导热碳/碳材料，外

部涂覆超高温抗氧化涂层。X-43 A的防热系统 [29]

如图 12所示。

 4.2.2　刚性陶瓷瓦

飞行器迎风大底的较高温区域通常采用刚性陶

瓷防热瓦防热系统，其由陶瓷瓦、柔性应变隔离垫和

室温固化硅胶组成。陶瓷纤维防热瓦实物如图 13所
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示。陶瓷防热瓦主要应用于机腹和机翼下表面温度

为 600～l260℃ 的较高温区。其中 AETB陶瓷瓦是

一种新型隔热材料，由二氧化硅、氧化铝纤维和铝硼

硅酸盐纤维等组成。通过调节三者的比例可以得到

不同密度和热特性的陶瓷纤维防热瓦[30]。

 4.2.3　烧蚀材料

烧蚀热防护是以消耗物质质量换取防热效果的

积极防热方式。该方法具有系统结构简单，工作安全

可靠的优点，一般使用耐高温的胶黏剂将其直接胶接

在主结构外表面上。其缺点也很明显，消耗物质的防热

策略决定了其一次性使用的特性，且在材料烧蚀后，飞

行器的气动外形会发生变化，不太适合高精、高稳的

控制场景。猎户座探测飞船的防热大底如图 14所示。

轻质烧蚀材料主要应用于飞船返回舱或空间探

测器等普遍采用半弹道跳跃式或升力再入等场景，该

场景具有气流焓值高、短时间热流密度大、驻点压力

低和再入时间长的任务特点（例如好奇号火星登陆舱

防热大底在穿越火星大气层时经受的峰值热流密度

为 1.97 MW·m–2），要求烧蚀防热材料具有轻质、耐高

温、低热导率、低烧蚀量和高热阻塞效应的特点。低

密度（0.22～0.33 g·cm–3）烧蚀材料通常通过将多孔硅

树脂或酚醛树脂浸渍陶瓷或碳纤维化基体得到。

 4.2.4　多层隔热组件

多层隔热组件广泛应用于航天领域，其由反射屏

和间隔物堆叠而成，其中反射屏用于隔绝辐射换热，

间隔物层用于隔绝导热换热，经多个单元叠加作用后

（通常 10～30单元），整体的当量导热系数可降低至

10–3 量级。

多层隔热组件按使用温度可分为低温、中温、高

温几种类型，可以根据轨道任务需要及飞行器不同的

受热部位进行选用。但是多层隔热组件属于柔性材

质，不适用于气动外形要求较高的场景。表 2列出了

不同多层隔热组件的主要成分。图 15给出了高低温

多层材料包覆的实物。

 4.2.5　承力防热一体化结构

传统低轨航天器的承力和热防护结构分别进行

设计，通常在结构外表面覆盖低导热率且耐高温的隔

热材料。随着紧凑及轻量化要求的不断提高，高效集

成防热和承力的一体化结构得到快速发展。其中涉

及多专业耦合设计、制造工艺难度大等问题。目前承

力防热一体化结构多采用高比强度的夹芯结构，如金

属泡沫、波纹板、蜂窝、桁架点阵结构等[31]。在结构

的内部空隙中，填充隔热、蓄热或传热的热控材料。

由 Bapanapalli[32] 等提出的波纹结构如图 16所

示。该热防护系统将波纹夹芯板与轻质防隔热材料

 

图 13    陶瓷纤维防热瓦实物

Fig. 13    Photo of ceramic fiber thermal tile
 

 

图 14    猎户座探测飞船的防热大底

Fig. 14    Heat resistant base of the Orion

exploration spacecraft
 

 

表 2    多层隔热组件的种类及说明

Table 2    Types and descriptions of multi-layer
insulation components

多层种类 说明

低温 反射层 聚酯薄膜+金属镀膜(铝、银等)

间隔层 低密度纤维纸或编织物

温度 –200～100℃，短期可至120℃

中温 反射层 聚酰亚胺膜+金属镀膜(铝、银等)

间隔层 玻璃纤维纸、布等

温度 –200～350℃，短期450℃

高温 反射层 金属箔（不锈钢、镍、铝）

间隔层 高硅氧布、玻璃纤维布及其织物

温度 –200～1000℃
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相结合。该结构能够承受横向剪切力，并具有一定的

抗弯和抗扭能力。

北京空间飞行器总体设计部以 C/C-SiC 复合材

料作为防热层，以梯度隔热材料为隔热层，设计的一

体化结构如图 17所示。该结构采用耐高温非金属螺

钉机械连接辅以胶接的方式组合各部件，成品的防热

大底在满足力热指标要求的同时，相比传热设计方案

减重约 34%。

 4.3　防热与散热可变切换技术

传统卫星的散热和防热区域是单独设计，独立划

分其各自的固定区域，区域的角色一般不可互换。通

常超低轨飞行器的防热系统主要采用外表面覆盖防

热材料的方式，尽可能降低外部气动热的影响。

近年来，随着应用需求的不断扩展，航天器在飞

行过程中，常常需要在超低轨道上进行复杂的姿态变

化任务，如变换姿态进行通信、观测、变轨等。同时

大功率载荷又有迫切的散热需求。在超低轨道进行

姿态调整将改变原散热面的空间环境，导致散热能力

下降甚至丧失，这对航天器热控系统的适应能力提出

了更高要求。

可变热控可以阻挡低轨的气动热流，同时又可以

在需要的时候进行散热，能够解决上述问题，下面介

绍可变热控的相关技术。

 4.3.1　可变发射率涂层

可变发射率涂层可以在不改变基板面积的前提

下改变表面涂层发射率，实现基板散热能力的改变。

可变发射率涂层可分为基于电致变色可变发射率的

热控涂层和基于热致变色可变发射率的热控涂层[33]。

优点：质量轻，体积小，控制精度高。

缺点：空间环境的稳定性较差；不耐高温；仅改变

辐射散热能力，无法隔离气动热。

 4.3.2　热开关

热开关是一种能够根据设计需求自动通断热连

接的热控装置[34]，针对内部热耗的剧烈变化或者卫星

外部环境的频繁改变，能够像开关一样控制热通道的

通断。例如 NASA通过 MEMS百叶窗和静电热开

关辐射散热器（ESR）验证了机械式的可变热开关技

术，图 18为热开关工作原理。

由于外层的柔性薄膜红外发射率不够高，导致辐

射功率变化量较小，如果加厚薄膜或者喷涂高发射率
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涂层材料，都会使驱动电压大幅增加至几百伏，较难

实现星上应用。

优点：体积小，重量轻。

缺点：可调范围不大；较高的驱动电压；仅改变导

热，无法隔离气动热。

 4.3.3　可展开式辐射器

可展开式辐射器可以在不改变卫星主体结构的

前提下，大幅提高卫星散热面积，配以柔性热管等能

够将卫星主体热量有效传递至展开式辐射器上进行

散热，同时可通过更改辐射器的展开角度控制辐射散

热能力[35]，图 19为展开辐射器的工作原理。

优点：可靠性高，扩展面积大。

缺点：质量、体积大，破坏超低轨飞行器的气动外

形，增加了阻力。

 4.3.4　主动控制型的流体回路

主动控制方式将内部热源进行集中管理，外部设

置独立区域作为散热板，散热板选用耐高温材料，二

者之间做好隔热措施，并用主动环路热管，控制管路

内部的两相流体流动，原理如图 20所示。当散热板

区域未受到气动热时，可控制内部液体流动，完成散

热；当飞行器姿态变化，散热板受到气动热冲击而丧

失散热能力时，自动中断液体循环，将气动热流隔离

在耐高温散热板上，不会对内部单机造成影响。

该主动控制方式可以采用 TEC耦合环路热管的

形式，通过 TEC产生的局部温差，形成压力差，快速

驱动工质的运行或停止，原理如图 21所示。该方案

能够在星体外表面不发生运动的前提下，实现防热与

散热的可变切换，应对超低轨复杂的任务需求。

优点：可控性高，响应快，可适用于超低轨环境，

能够完全隔离气动热。

缺点：管路布置较复杂。

 5　结论

作为新兴的研究探索领域，超低轨飞行器由于特

殊的空间环境，需要面对及克服稀薄大气的影响。本

文分析了大气环境预测方面的研究进展，介绍了由超

低轨大气环境引起的力学、热学方面的技术难点、可

能的解决办法和发展方向。

目前，超低轨飞行器领域的相关研究正在加快发

展，考虑到超低轨飞行器技术是体系建设的基础，有

必要开展新型技术路线研究，对技术应用于体系本身

的实用性、高效性进行深入研究，针对应用过程的难

点问题进行研究，为中国超低轨飞行器体系建设提供

技术储备。
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