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复合材料气瓶热防护材料隔热性能试验研究
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文 摘 以复合材料气瓶热防护材料的耐高温及隔热性能为研究对象，通过真空舱模拟上面级飞行段的

真空环境，采用石英灯阵模拟热源，对两种热防护方案开展真空热试验，分析了不同材料（组合）、多层隔热组

件不同单元的隔热性能及其差异产生的原因。结果表明两种防热方案都可使气瓶壁面温度满足不超过 70 ℃
的温度要求，其中“柔性隔热毡+中温多层”组合防热结构的耐温和隔热性能更优，并通过理论计算与试验值对

比验证了热仿真计算中的不确定性，试验结果可为后续型号防热设计提供参考。
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Experimental Study on the Heat Insulation Performance of Thermal
Protection Materials Used for the Composite Materials Gas Cylinder
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Abstract To determine the heat insulation performance of the thermal protection materials cladding the gas
cylinders，a thermal vacuum test is implemented on two species thermal protection sets，with a radiant heat source
simulated by a quartz lamp heater，and the atmospheric environment simulated by a vacuum tank. Results indicate that
two species thermal protection schemes are both satisfied within the upper limit of the temperature，and the heat
insulation property of the combination thermal protection structure“flexible insulation+ middling temperature MLI ”
has better insulation performance. The indeterminacy of the thermal analysis method is evaluated by comparison with
the result of the thermal test. The test data may server as a reference for future thermal protection design of spacecrafts.
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0 引言

某型上面级复合材料气瓶受到姿控发动机长时
间大羽流影响，热环境非常恶劣，为保证气瓶壁面最
高温度不超过 70 ℃，需要对其进行热防护。目前，针
对发动机高温热源辐射加热、羽流热流影响的热防
护主要采用由金属箔（镍或钛）和高硅氧布/硅酸铝纤
维纸组成的高温多层隔热组件（简称“高温多层”）或
无碱玻璃纤维带、石英纤维、镀铝薄膜等柔性防热材
料，如张涛［1］在某探测器上采用高温多层设计隔热屏
将推力室与探测器内部其他仪器分开，从而起到保
护内部仪器的作用；徐繁荣［2］选择不锈钢遮挡板、硅
酸铝纤维毡、石棉带、117防燃布和镀铝聚酰亚胺薄
膜作为长二丁火箭二级姿控发动机热防护材料；张
忠利［3］针对定向姿控发动机受热部位选取镀铝薄膜

加无碱玻璃纤维带和镀铝薄膜+高硅氧布两种热防

护方案开展分析验证。然而这些热防护材料缺乏准

确的热物性参数，有的热物性参数还与温度、具体组

成、厚度等相关［4］，不同材料组合的隔热性能也存在

很大的差别，这些都给热防护设计和仿真验证带来

了困扰，为了制定合理有效的热防护设计方案并提

高其可靠性，亟待准确掌握相关热防护材料及组合

的耐高温和隔热性能。

地面热试验是一种对材料隔热性能进行考核的

有效途径［5］。其中，石英灯加热方法加热能力强、加

热时间长且易于控制［6-7］，适用于结构相对简单、表

面规则平整的航天器（或部件）［8］，可用作气瓶热防护

材料隔热性能研究的热流模拟装置。
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本文以复合材料气瓶热防护材料的耐高温及隔

热性能为研究对象，通过真空舱模拟上面级飞行段

的真空环境，采用石英灯阵模拟热源，对两种热防护

方案开展热试验，以期准确获取防隔热材料的隔热

性能，验证热防护设计的正确性，减少热防护设计中

的不确定性以优化设计，同时为后续型号热防护设

计提供参考。

1 气瓶用防隔热材料

柔性隔热材料是目前航天器热防护系统中使用

较多的一种隔热材料，第二代柔性隔热材料由石英

纤维棉夹在编织好的石英纤维布中缝制而成［9］，又称

“柔性隔热毡”，它是一种低热导率的棉被式隔热部

件，通过降低热传导进行隔热，最高使用温度 750 ℃，

质量轻、耐热震性好、价格便宜。

多层隔热材料（Multi-layer insulation，MLI），简

称“多层”，由高反射率的反射屏和低热导率的间隔

层交替组成［10-12］，在真空环境下具有突出的隔热性

能，常用于航天器热控系统。根据使用温度范围，多

层有低温、中温和高温三种类型［13-14］，其中，中温多

层反射层采用金属镀（铝、银、金）聚酰亚胺薄膜，间

隔层采用玻璃纤维纸、布等，使用温度范围为-200~
300 ℃（短时间使用可达 450 ℃）；高温多层反射层采

用金属箔（不锈钢、镍、铝），间隔层采用耐高温的高

硅氧布、玻璃纤维布及其织物，使用温度范围为-
200~1 000 ℃，但面密度大、价格高。

针对受姿控发动机大羽流影响的上面级复合材

料气瓶，既要求热防护装置隔热效果好、使用温度

高，还要求热防护材料质轻、厚度薄、成本低、安装方

便，因此，可以考虑采用柔性隔热毡和“柔性隔热毡+
中温多层”组合结构两种防热方案。其中，“柔性隔

热毡+中温多层”的组合防热结构是先利用一定厚度

的柔性隔热毡将背面温度（简称“背温”）降至中温多

层的耐温范围，再利用多层良好的隔热性能控制气

瓶表面温度满足要求。

2 热试验系统及方案

2. 1 试验设备

真空热试验设备主要包括如图 1所示的真空舱
和石英灯加热器。

2. 2 试验对象

试验采用两种防热装置：（1）15 mm厚的柔性隔热

毡；（2）外侧8 mm厚的柔性隔热毡+内侧5单元的中温

多层，分别包覆于两个气瓶的半圆柱段外表面（图2）。
其中，多层单元数以间隔层单元数定义，反射层单元

数比间隔层多 1个，多层外包覆层为单面镀铝聚酰亚

胺薄膜二次表面镜，反射层采用双面镀铝聚酰亚胺

薄膜，间隔层采用玻璃纤维布。

2. 3 试验方案

根据羽流分析结果选取 3个试验工况，热流密度

分别为 15、30和 45 kW/m2，持续作用时间均为 400 s。
试验件（包括气瓶和防热装置）、石英灯阵、不锈钢挡

板、试验台的布置如图 3所示，采用两块不锈钢板分

别用于遮挡石英灯阵对气瓶头部和尾部半球体热流

加载的影响。

试验温度测点设置见图 4，测点 T1、T3分别为防

热装置 1和防热装置 2外表面温度；测点 T2、T4分别

为气瓶 1和气瓶 2外壁面温度；测点 T5、T6、T7、T8依
次为防热装置 2的柔性隔热毡内表面（即多层外包覆

层外表面）、多层外包覆层内表面、多层第 1单元

反射层内表面和多层第 3单元反射层内表面的

温度。

 

（a） 真空舱
 

（b） 石英灯阵及反射器

图1 试验设备示意

Fig. 1 Schematic diagram of test facilities

图3 试验件和设备布置

Fig. 3 Placement of test apparatus

图2 气瓶包覆防热装置状态

Fig. 2 Status of gas cylinder with heat-proof materials cladding
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3 试验结果及分析

3. 1 两种防热方案的隔热性能比较

为了比较两种防热方案耐高温和隔热性能的差

异，同时对这两种防热装置进行 3个工况的热试验，

气瓶及防热装置表面最高温度统计见表 1，试验结果

如图 5所示。结果表明：在 15、30和 45 kW/m2热流作

用下分别保持 400 s后，两种防热方案均可使气瓶壁

面温度满足不大于 70 ℃的温度要求，其中，气瓶 2比
气瓶 1壁面温度略低，而防热装置 2比防热装置 1外
表面温度高 28~37 ℃，即防热装置 2比防热装置 1耐
高温和隔热性能更佳。其原因是防热装置 2先利用

低热导率的柔性隔热毡将背温降至中温多层的工作

温度，再利用中温多层在真空条件下的极好隔热性

能，两类材料组合使用可协同发挥作用，相比单独使

用柔性隔热毡的隔热效率更高，同时比单独使用高

温多层更能减轻重量、节省成本。

3. 2 多层隔热组件不同单元温度分布

为了分析多层不同单元间的温度传递和隔热性

能的差异，3个工况下防热装置 2多层各单元温度试

验结果如图 6所示。可以看到，在 15、30和 45 kW/m2

热流作用下分别保持 400 s时，多层外包覆层外/内表

面、第 1单元反射层内表面、第 3单元反射层内表面

的温度分别为 69 / 69 / 50 / 34、127 / 127 / 88 / 57 、

175 / 176 / 137 / 96 ℃。结果表明：大量级热流作用

更能体现多层在真空条件下的良好隔热性能，且多

层隔热性能由外向内随着单元数的递增呈非线性逐

渐下降趋势。这是由于多层通过反射屏面的层层反

射对辐射热形成很高热阻，隔离内部温度环境与剧

烈变化的外部热环境，确保气瓶温度满足要求。

（a） 工况1（15 kW/m2）

图5 两种防热装置耐温和隔热性能测试

Fig. 5 Temperature variations of two species thermal protection sets

图4 温度测点设置

Fig. 4 Point setting for the temperature measurement
表1 气瓶及防热装置温度

Tab. 1 Temperature results of gas cylinder and
thermal protection set

热流

/kW·m-2

15
30
45

最高温度/℃
气瓶1
外壁面

21
31
42

防热装置1
外表面

311
430
501

温差

290
399
459

气瓶2
外壁面

21
25
39

防热装置2
外表面

339
467
535

温差

318
442
496
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（b） 工况2（30 kW/m2）

（c） 工况3（45 kW/m2）

图6 多层各单元隔热性能测试

Fig. 6 Temperature variations of MLI
3. 3 计算与试验对比

将热分析计算结果与试验结果进行比较分析，

以气瓶 1和防热装置 1受到 30 kW/m2热流作用、气瓶

2和防热装置 2受到 45 kw/m2热流作用为例（具体见

图 7），结果表明，试验值与计算值存在一定的偏差，

但总体趋势保持一致，两者具体差异性分析如下。

（1）柔性隔热毡外表面温度计算值比试验值响

应更快，这是由于热分析模型中热流瞬时直接加载

于防热装置表面，使得瞬时热响应快，而试验中热流

作用在防热装置表面相对是一个缓变过程，此外，测

量用热电偶也有一定的响应时间。

（2）防热装置 1外表面末时刻温度计算值比试

验值高约 7 ℃，防热装置 2外表面末时刻温度计算值

比试验值高约 15 ℃，造成差异的原因主要是计算热

模型中柔性隔热材料表面热物性参数（包括密度、比

热容、红外发射率等）按推荐数值选取，与实际可能

存在不一致。

（3）气瓶 1壁面末时刻温度计算值比试验值高

约 2 ℃，气瓶 2壁面末时刻温度计算值比试验值低约

7 ℃，究其引起偏差的原因，一是计算所用的气瓶和

多层表面热物性参数是同类材料的推荐数值，与具

体试验用产品材料可能存在一些差别；二是计算所

用热模型中各结构件之间（如柔性隔热毡与气瓶、柔

性隔热毡与多层、多层与气瓶）的热导率、接触传热

系数等均根据工程经验选取，与实际存在一定的

差异。

热分析计算结果与试验结果的差异，也充分验

证了热防护设计仿真中的不确定性。

4 结论

本文通过真空热试验对柔性隔热毡和“柔性隔

热毡+中温多层”组合两种防热结构的隔热性能进行

了研究，得到以下结论：

（1）采用柔性隔热毡和“柔性隔热毡+中温多层”

组合两种防热方案，15、30和 45 kW/m2三种量级热流

持续 400 s作用下，可分别带来 290 /399 /459 ℃和

318 /442 /496 ℃的温降，具有良好隔热性能，均可满

足气瓶壁面温度要求，但“柔性隔热毡+中温多层”组

合防热结构由于协同发挥了柔性隔热材料降低传导

热、多层隔热组件反射辐射热和隔离传导热的特点，

耐高温和隔热性能更优；

（2）大量级热流作用下更能体现多层的良好隔

热性能，且多层隔热性能由外向内随着单元数的递

（a） 气瓶1和防热装置1（30 kW/m2）

（b） 气瓶2和防热装置2（45 kW/m2）

图7 计算值与试验值对比

Fig. 7 Comparison between analytical and experimental results
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增呈非线性逐渐下降趋势；

（3）不同厚度和组成的热防护材料缺乏准确的

热物性参数、热模型中不同结构件之间缺乏准确的

热导率和接触传热系数，以及热模型中热流加载的

实际响应速度等都给热防护设计带来了一定程度的

不确定性。
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