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文 　摘 　综述了六种美国可用于空间站辐射器中的热控涂层。从涂层的性能、价格、质量以及成熟性研

究 ,对这六种热控涂层进行了评价。结果表明 ,Z—93 型热控涂层最适合用于空间站的辐射器中 ,镀银 F —46

薄膜型热控涂层次之。
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Abstract 　A review of six kinds of thermal control coatings available for radiators on space stations of USA is pre2
sented. Based on studies of its properties , cost , quality and maturity ,six thermal control coatings are evaluated. It is con2
cluded that the Z293 is the most suitable coating for the radiators on space stations and the silver2plated F246 film is the

second.
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1 　引言

热控涂层是航天器被动热控制系统中的重要组

成部分 ,它可以通过自身的热物理特性即太阳吸收

比 (αs)和发射率 (ε)来调节控制航天器表面的温度。

从国内外已经发射的航天器的故障分析可以发现 ,

因热控涂层的故障导致任务失败的概率是很小的 ,

但热控涂层在空间环境下的退化却限制了航天器的

在轨工作寿命。特别是在我国 ,热控涂层的发展水

平已经成为我国发展空间站的制约因素之一。本文

根据大量文献 ,对美国用于空间站辐射器中的热控

涂层进行了分析和对比 ,以便为我国将来空间站中

热控涂层的使用提供信息。

使用在空间站辐射器中的热控涂层应该具有低

吸收 —发射比 (αs/ε) ,即低太阳吸收比和高发射率。

同时美国对用于空间站辐射器中的热控涂层还有严

格的寿命要求 ,涂层的地面存储寿命要达到 10 年 ,

涂层在低地球轨道环境中的运行寿命要达到 30 年。

满足上述要求的低αs/ε型热控涂层可以分为以下

三个方面 : (1)白漆 ; (2)二次表面镜型涂层 ; (3) 陶瓷

类保护涂层。其中 ,白漆类涂层包括 Z—93、YB —71

和 S13G/ LO —1 ;二次表面镜型涂层包括镀银 F —46

薄膜和光学太阳反射器 (OSR) ;陶瓷类涂层即硫酸

阳极化处理的铝阳极氧化涂层。

2 　热控涂层的性能分析

2. 1 　镀银 F —46 薄膜型热控涂层

镀银 F —46 薄膜涂层的额定光学性能值为αs

= 0. 08 ,ε= 0. 80 ,αs/ε= 0. 10。聚四氟乙烯薄膜的

厚度增加时 , 涂层的发射率要增加。镀银 F —46 薄
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膜的优点在于低αs/ε比 ,易于粘贴 ,并且这种涂层

在很多的航天器上都得到了使用 ,具有丰富的使用

经验。镀银 F —46 薄膜的缺点在于在低地球轨道中

会受到原子氧的侵蚀 ,这种涂层在低地球轨道中服

役 30 年涂层的厚度会减少 0. 127 mm ,涂层发生严

重的质量损失 ,因此聚四氟乙烯薄膜的厚度至少要

达到 0. 254 mm 以防止涂层的质量损失[1 ] 。在镀银

F —46 薄膜的外表面粘贴一层厚度为 1μm～5μm

的石英玻璃可以减少由于原子氧侵蚀引起的质量损

失。在美国 ,聚四氟乙烯薄膜厚度为 0. 127 mm 的镀

银 F —46 薄膜的售价是 3. 2 Ã/ dm2 ,聚四氟乙烯厚

度为 0. 254 mm 的镀银 F —46 薄膜的售价为 6 Ã/

dm2。镀银 F —46 薄膜的粘贴工作是十分费时的 ,需

要熟练的技术工人 ,可以达到 6. 6 dm2/ h。镀银 F —

46 薄膜最为优越的特性在于它易于粘贴在曲面以

及不规则的航天器表面上[2 ] 。

加工处理工艺上的差别会使镀银 F —46 薄膜的

发射率不同 ,涂层太阳吸收比的不同是由涂层制备

过程中沉积银的过程引起的。另外 ,银如果变暗也

会引起涂层的太阳吸收比发生变化[3 ] 。镀银 F —46

薄膜的污染是比较容易清洗的 ,使用不带有棉绒的

粗棉布沾着异丙醇、甲醇、乙醇、丙酮或者是乙酸就

可以将污染物清除。如果涂层上的污染物不被清

除 ,在空间环境条件下污染物会同聚四氟乙烯反应 ,

使涂层的光学性能发生退化并且使涂层发生质量损

失。从美国“长期暴露设施”(LDEF) 的实验结果来

看 ,如果在涂层制备过程中粘结剂使用过多 ,过多的

粘结剂就会在原子氧环境中变成褐色 ,使涂层的太

阳吸收比显著升高[4 ] 。

在低地球轨道中 ,镀银 F —46 薄膜的表面要发

生严重的表面反应 ,这种表面反应是由于涂层暴露

于原子氧环境中引起的。在 550 km 的轨道上 ,由于

原子氧的侵蚀作用预计镀银 F —46 薄膜的质量损失

每年会达到 2. 54μm。对于运行时间为 30 年的空间

站 ,镀银 F —46 薄膜的质量损失会达到 76. 2μm。同

时考虑到引起质量损失的其他因素 ,例如污染以及

多种空间因素的合成作用 ,如果不使用石英玻璃保

护层 ,30 年间镀银 F —46 薄膜的质量损失就会达到

0. 127 mm[5 ] 。镀银 F —46 薄膜中的银层容易受到原

子氧的氧化作用。即使有聚四氟乙烯薄膜保护 ,通

过原子氧的扩散作用以及当涂层受到微流星和空间

碎片的撞击损伤后使银层直接外露于空间环境时 ,

原子氧都可以使银层很快地变黑 ,使涂层局部区域

的光学性能发生退化。在 LDEF 的空间暴露试样

上 ,发现了在微流星和空间碎片撞击形成的孔眼周

围出现了黑色的圆环[5 ] 。

镀银 F —46 薄膜受原子氧侵蚀的程度与涂层被

放置的方位有着很大的关系 ,即涂层是面向原子氧

撞击还是背向原子氧撞击。例如 :“返回式太阳活动

高年探测卫星”(SMS) 的镀银 F —46 薄膜在经过空

间暴露实验后 ,出现了明显的裂化和变黄现象 ,涂层

的光学性能受到了严重的影响[6 ] ;然而从 STS —5 和

STS —8 的返回数据来看 ,镀银 F —46 薄膜并没有发

生明显的退化[7 ] ,原因在于在“返回式太阳活动高年

探测卫星”上 ,镀银 F —46 薄膜是被放置在面向原子

氧撞击一侧 ,而 STS —5 和 STS —8 上的镀银 F —46

薄膜受到了运载舱的屏蔽保护 ,被放置在背向原子

氧撞击一侧。带有石英玻璃保护层的镀银 F —46 薄

膜在热循环后出现了龟裂 ,尽管出现了龟裂 ,在原子

氧的作用下带有石英玻璃保护层的镀银 F —46 薄膜

的质量损失仍然会明显减少。

2. 2 　Z—93 型热控涂层

Z—93 型热控涂层是 1963 年美国 IITRI 研究院

在马歇尔空间飞行中心的资助下开发出的白漆涂

层。Z—93 型热控涂层的质地坚硬、厚度值大约为

0. 127 mm ,额定光学性能为αs = 0. 15 ,ε= 0. 90 ,αs/ε

= 0. 17。这种涂层是以 ZnO 作为颜料 ,以 K2SiO3 作

为粘结剂。K2SiO3 具有较好的透光性 ,而且包膜厚

度均匀 ,结构致密[8 ] 。Z—93 型热控涂层的售价为

216 Ã/ dm3 , 1 dm3 Z —93 涂料的涂覆面积大约为

96. 6 dm2 ,即 Z—93 型涂层的售价为 2. 26 Ã/ dm2。

Z—93 型热控涂层是采用传统的喷涂方法进行涂

覆 ,涂覆工作并不象镀银 F —46 薄膜的工作量那么

大 ,对涂覆、固化和检验这样的工艺流程来说 ,可以

达到 9. 3 dm2/ h[9 ] 。涂层在固化之后具有了一定的

硬度 ,能够在加工以及在热循环过程中防止脆性龟

裂的出现。

在对 Z—93 型涂层进行涂覆时 ,首先要对作为

基材的金属铝表面进行清洗 ,接下来要对金属铝表

面进行蒸馏水冲洗 ,然后进行烘干 ,最后进行喷砂处

理 ,以使表面粗化。在涂覆时 ,首先要在金属铝表面

涂覆一层底漆作为底层 ,接着再用 Z—93 涂料涂覆
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两遍 ,使涂层的厚度达到 50. 8μm。然后要对涂层

进行不完全的固化 ,以使涂层和铝基体之间获得初

步的附着性。为了获得厚度达 0. 127 mm 的涂层 ,至

少还要用 Z—93 涂料涂覆两遍 ,然后进行再次固化。

在涂层的存储过程中 ,应该使用蒙皮将制备好的

Z—93 型涂层保护起来 ,并且要放置在干燥的氮气

环境中。

Z—93 型热控涂层的优点在于具有很低的吸收

—发射比 ,大量的空间应用和实验数据以及在空间

环境中良好的稳定性。它的主要缺点在于 Z—93 型

涂层的孔隙率达到 45 % ,大的孔隙率使其容易遭受

污染 ,并且污染物不容易被清洗。对于油脂类的污

染物 ,Z—93 型涂层在原子氧的环境中具有自我清

洁的能力 ,因为LDEF 的实验数据表明 ,面向原子氧

撞击一侧的航天器表面保持着清洁 ,背向原子氧撞

击一侧的航天器表面受到了污染。据推测这是因为

原子氧撞击侵蚀油脂类的或者是有机的污染物 ,将

它们分解为易挥发的化合物。另一方面 ,人们也从

空间暴露结果推测出如果在紫外线的作用下有机聚

合物发生了严重的交联 ,这样原子氧就不能迅速地

同有机聚合物发生作用 ,从而就不能有效地保持航

天器表面的清洁[10 ] 。LDEF 的实验数据表明 ,由于

污染 ,Z—93 型热控涂层的颜色和光学性能要发生

改变。

原子氧对 Z—93 型热控涂层并没有十分明显的

退化作用 ,这一点已经在LDEF 和 NASA 刘易斯实验

室进行的太阳能动力的辐射器项目中得到了证

实[11 , 12 ] 。以往在研究中发现 ,在真空环境中由于

ZnO 表面吸附氧的脱附 ,导致了 Z—93 型热控涂层

的光学性能发生了退化[13 ] 。然而在低地球轨道中 ,

由于有原子氧存在 ,退化的 Z—93 型热控涂层的表

面会被重新地白化 ,使涂层的太阳吸收比降低 ,使涂

层的光学性能得到改善。

据报道 ,在经过 5 000 ESH 的紫外线辐照后 ,

Z—93 型热控涂层的太阳吸收比从 0. 15 增加到了

0. 18 ,发射率始终为 0. 92 保持不变[14 ] 。从 LDEF 和

在 NASA2JSC高速撞击研究实验室进行的太阳能动

力的辐射器项目的实验结果来看 , Z—93 型热控涂

层在抗高速撞击方面表现出了极为出色的性能。高

速撞击形成的孔眼的周围区域仍然保持完好 ,即撞

击形成的危害被限制在 2 个撞击孔眼半径的范围 ,

大约为 5 mm[11 , 12 ] 。

2. 3 　YB—71 型热控涂层

YB —71 型热控涂层也是美国 IITRI 研究院在

NASA 马歇尔空间中心的资助下开发出来的白漆涂

层。YB —71 型涂层不是以 ZnO 作为颜料 ,而是以正

钛酸锌作为颜料。YB —71 型涂层使用的粘结剂与

Z—93 型涂层使用的粘结剂相同 ,都是 K2SiO3 ,但这

两种涂层中颜料所占的质量分数值不同 , 分别为

87. 6 %和 81 % ,所以 YB —71 型涂层的脆性要大于

Z—93 型涂层。YB —71 型涂层和 Z—93 型涂层的额

定αs 分别为 0. 11 和 0. 15 ,ε分别为 0. 88 和 0. 92 ,这

样 YB —71 型涂层具有更低的吸收 —发射比 ,二者

的吸收 —发射比分别为 0. 125 和 0. 163。YB —71 型

涂层和 Z—93 型涂层都具有大约为 45 %的孔隙率 ,

污染同样是这两种涂层的主要问题。

YB —71 型涂层的优点在于具有比较低的吸收

—发射比 ,在空间环境中的稳定性十分好。它的缺

点在于涂层的脆性大 ,价格昂贵 ,并且容易遭受污

染。它的价格为 1 644 Ã/ dm3。YB —71 型涂层的涂

覆厚度要大于 Z—93 型涂层 ,二者的涂覆厚度分别

为 0. 203 mm 和 0. 127 mm ,所以 1 dm3 的 YB —71 型

涂料的涂覆面积为 60 dm2 ,即 YB —71 型涂层的价格

为 27. 2 Ã/ dm2 ,这大约是 Z—93 型涂层的 12 倍。

YB —71 型涂层的涂覆过程与 Z—93 型涂层的涂覆

过程相同 ,但由于 YB —71 型涂层的厚度较厚 ,所以

在对 YB —71 型涂层进行涂覆时需要的工时更多。

对 YB —71 型涂层进行涂覆和固化每小时大约可进

行 7. 8 dm2。YB —71 型涂层的价格昂贵 ,这是一个

主要的问题[15 ] 。

YB —71 型涂层抗原子氧侵蚀的能力很强。从

LDEF 的实验数据来看 ,原子氧侵蚀对 YB —71 型涂

层几乎没有什么影响[16 ] 。由于 YB —71 型涂层的无

机组成 ,紫外线辐照对 YB —71 型涂层并不是太大

的问题。据文献报道 ,在地面实验中经过 5 000 ESH

的紫外线辐照后 , YB —71 型涂层的αs 要从 0. 11 增

加到 0. 13 ,而涂层的ε不发生变化 ,仍然为 0. 88[15 ] 。

2. 4 　S13 G/ LO —1 型热控涂层

S13G/ LO —1 型涂层是美国 IITRI研究院制造的

S —13 系列的第四代白漆涂层 ,它是以 K2SiO3 包覆

的 ZnO 作为颜料 ,以聚甲基硅氧烷作为粘结剂。

S13G/ LO —1 型涂层的价格为 761 Ã/ dm3 ,1 dm3 的
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S13G/ LO —1 涂料的涂覆面积为 60 dm2 ,涂覆的厚度

为 0. 203 mm。这就相当于涂覆 1 dm2 的 S13G/ LO —

1 型涂层的费用为 12. 58 Ã。这种涂层的涂覆工作

要比 Z—93 型涂层和 YB —71 型涂层容易得多 ,对

S13G/ LO —1 型涂层进行涂覆和固化每小时大约可

进行 11. 6 dm2 [12 ] 。

在 NASA 刘易斯实验室进行的等离子体灰实验

表明 ,S13G/ LO —1 型涂层的αs 变化很小 ,光学显微

照片表明该涂层出现了极微小的龟裂。该涂层是采

用甲基硅氧烷作为粘结剂 ,估计这种有机粘结剂会

与原子氧发生反应。该涂层在经过 5 000 ESH 的紫

外线辐照之后 ,太阳吸收比增加了 0. 10。由于在甲

基硅氧烷粘结剂中低沸点化合物的存在 , 预计

S13G/ LO —1 型涂层在真空环境下会发生析气现象。

该涂层在经过 25 次热循环后涂层的表面轻微变粗 ,

但是并没有出现剥落和龟裂现象[11 ] 。其污染问题

类似于 Z—93 型涂层和 YB —71 型涂层。由于这些

白漆涂层的孔隙率大 ,容易遭受污染 ,从而使涂层的

太阳吸收比升高。S13G/ LO —1 型涂层要比 Z—93

型涂层和 YB —71 型涂层容易清洗。

2. 5 　硫酸阳极化处理的铝阳极氧化涂层

尽管铝阳极氧化涂层的空间使用经验十分有

限 ,但对于长时间运行的空间站来说 ,它已经成为十

分重要的侯选涂层。铝阳极氧化涂层的优点在于 :

(1)质量轻 ,因为这种涂层的厚度只需要 25. 4μm ;

(2)铝阳极氧化涂层同航天器铝基体间的结合力十

分好。铝阳极氧化涂层的原始光学性能值为αs =

0. 19 ,ε= 0. 92。由于氧化铝自身的光学性能就在所

要求的范围之内 ,因此对于铝阳极氧化涂层来说 ,涂

层的光学性能只取决于氧化铝层。纯正的氧化铝对

可见光区域的太阳电磁辐射是透过性的 ,对于红外

区域的太阳电磁辐射是非透过性的。铝阳极氧化涂

层的价格十分便宜 ,大约是 0. 32 Ã/ dm2 ,每小时大

约可以对 18. 6 dm2 的热控件进行阳极化处理[17 ] 。

铝阳极氧化涂层尚未解决的问题在于涂层制备

工艺的自动化 ,涂层性能的可重复性以及这类涂层

在真空、紫外线条件下的退化问题。在大面积的热

控件上制备铝阳极氧化涂层时 ,实现涂层光学性能

的可重复性是一个十分重要的问题。在进行阳极化

时 ,要保持镀液的温度、阳极化时间以及酸的浓度在

一个很小的范围内变化。铝阳极氧化涂层的制备过

程是一个多环节的工艺流程 ,这其中包括漂洗和涂

层的表面预处理 ,漂洗和涂层的表面预处理会严重

影响到涂层光学性能的可重复性。

铝阳极氧化涂层的质地密集 ,能够十分容易地

保持涂层的清洁。由于铝阳极氧化涂层的无机组

成 ,预计这种涂层在原子氧环境中应该是十分稳定

的。在 NASA 刘易斯实验室进行的太阳能动力的辐

射器项目中 ,铝阳极氧化涂层被暴露于原子氧环境

中 ,结果发现涂层的太阳吸收比和发射率几乎不发

生什么变化 ,同样涂层的表观形貌也没有发生显著

的变化[12 ] 。对铝阳极氧化涂层进行热循环实验 ,热

循环的温度范围是 - 73 ℃～ + 149 ℃,并且每次热循

环要在 + 149 ℃的温度条件下进行均热处理 15 min ,

在经过 10 次～15 次这样的热循环后 ,厚度为 25. 4

μm 的铝阳极氧化涂层表面出现了龟裂现象 ,但是氧

化铝层并没有出现片状剥落现象[17 ] 。相对于白漆

来说 ,铝阳极氧化涂层十分薄。氧化铝是一种陶瓷 ,

但是由于铝阳极氧化涂层的厚度太薄 ,在空间中容

易发生绝缘体击穿现象。

2. 6 　光学太阳反射器( OSR)

OSR 是一种优质的被动热控材料 ,它由对可见

光透明且具有高发射率的石英第一表面和对可见光

具有高反射率的银第二表面组成。OSR 具有低太阳

吸收比和高发射率 ,并且在空间环境中具有良好的

稳定性。据文献 [ 18 ]报道 ,这种涂层原始的光学性

能为αs = 0. 05 ,ε= 0. 83。OSR 的材料费用大约是

247 Ã/ dm2。

OSR的制备首先是将 7940 号的康宁石英玻璃

加工成 0. 2 mm 厚的薄片 ,然后在石英玻璃薄片的背

面真空蒸发 —沉积上一层 0. 1μm 厚的银层 ,最后要

在银层的表面真空蒸发 —沉积上一层 0. 05μm 厚的

铬镍铁合金 ,以保护银层。OSR 表面坚硬 ,可以防止

划痕的出现 ,然而这种涂层在使用时必须使用胶粘

剂将它粘贴在辐射器的表面 ,每小时涂层的粘贴面

积为 5. 2 dm2。由于石英玻璃的密度很大 ,所以使用

这种涂层就出现了质量大的弊端 ,这种涂层的污染

问题要比其他的任何一种涂层小得多 ,因为光滑的

涂层表面可以十分容易地确保涂层的清洁。在航天

器的发射过程中 ,震动载荷并不是问题 ,因为在石英

玻璃薄片之间具有小小的缝隙 ,这些小小的缝隙可

以使涂层免受震动载荷的影响。
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涂层外层的石英玻璃在原子氧环境中具有良好

的稳定性 ,所以可以使石英玻璃背面的银层完全地

免受原子氧的侵蚀。预计这种涂层在低地球轨道中

是稳定的 ,然而在微流星和空间碎片的高速撞击作

用下 ,涂层外层的石英玻璃会受到破坏 ,暴露出来的

银层就会受到原子氧的侵蚀。在原子氧的作用下 ,

银会被氧化成黑色 ,使涂层局部的光学性能受到破

坏。这种涂层抗紫外线辐照的能力十分好 ,在紫外

线辐照的作用下 ,涂层的光学性能不发生变化。这

种涂层在地面存储过程中、在发射过程中以及在轨

运行过程中 ,污染都不是严重的问题。这种涂层在

空间使用时 ,预计要发生一定程度的光学性能退化 ,

这种光学性能的退化主要是由太阳吸收比的升高引

起的[19 ] 。

3 　涂层的性能总结和评价

表 1 为空间环境因素对这六种热控涂层的影

响。

表 1 　空间环境因素对热控涂层的影响

Tab. 1 　Effects of space environments on thermal control coatings

热控涂层 原子氧 紫外线 真空
微流星和

空间碎片

- 73 ℃～ + 149 ℃

的热循环
污染 静电充电

带有 SiO2 保

护层的 0. 254

mm 厚的镀银

F —46 薄膜

抗原子氧能

力中等 ,质

量损失为

0. 127mm

抗紫外线

能力一般

可凝挥发物

小于 0. 1 % ,

总体质量损

失小于 1 %

抗高速撞击能

力不好 ,撞击

处边缘的银受

到了原子氧侵

蚀 ,呈现黑色

抗热循环的能

力十分出色

可凝挥发物在原

子氧和紫外线的

共同作用下会使

涂层的光学性

能发生退化

存在着电击

穿问题

Z—93

抗原子氧能

力十分出

色 ,质量损

失为 0

抗紫外线能

力十分出色

待涂层中的水

分释放出之后 ,

可凝挥发物

为 0 ,总体质量

损失小于 1. 5 %

抗高速撞击能

力好 ,撞击

处边缘有少

量涂层脱落

抗热循环的能

力十分出色

涂层具有 45 %

的空隙率 ,使

涂层容易遭

受污染

抗静电充

电能力好

YB —71

抗原子氧能

力十分出

色 ,质量损

失为 0

抗紫外线能

力十分出色

待涂层中的水

分释放出之后 ,

可凝挥发物为

0 ,总体质量损

失小于 1. 5 %

抗高速撞击能

力好 ,撞击

处边缘有少

量涂层脱落

抗热循环的能

力十分出色

涂层具有 45 %

的空隙率 ,使

涂层容易遭

受污染

抗静电充电

能力要好于

Z—93 型涂层

S13G/ LO —1

抗原子氧能力

差 ,存在一定

量的质量损失

抗紫外线

能力好

可凝挥发物小于

0. 02 % ,总体质量

损失小于 2. 0 %

抗高速撞击能

力好 ,撞击

处边缘有少

量涂层脱落

抗热循环的能

力十分出色

涂层具有 45 %

的空隙率 ,使

涂层容易遭

受污染

抗静电充

电能力好

硫酸阳极化

处理的铝阳

极氧化涂层

抗原子氧能力

十分出色 ,质

量损失为 0

抗紫外线能力中

等 ,涂层出现了

龟裂并且变黄

可能有水分

被释放出来

抗高速撞击能

力好 ,撞击

处边缘有少

量涂层脱落

抗热循环的能力

好 ,涂层中出现

了少量龟裂

污染问题不

象白漆涂层

那样严重

抗静电充

电能力好

光学太阳

反射器

抗原子氧能

力十分出色 ,

质量损失为 0

抗紫外线能

力十分出色

可凝挥发物

小于 0. 1 % ,

总体质量损

失小于 1 %

撞击处边缘

的银受到了

原子氧侵蚀 ,

呈现黑色

抗热循环的能

力十分出色

容易保持

涂层清洁

抗静电充

电能力好
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　　表 2 为热控涂层的性能。表 3 为热控涂层的评

比分析 ,其中涂层的每项技术指标的最高分为 7 分 ,

最低分为 1 分。从评价结果可以看出 , Z—93 型热

控涂层最适合用于空间站的辐射器中 ,镀银 F —46

薄膜型热控涂层次之。

表 2 　热控涂层的性能

Tab. 2 　Properties of thermal control coatings

涂层类型
抗辐照

能力

质量
面积

/ kg·m - 2

额定厚度

/ mm
清洗性能

抗震动载

荷能力
优点 缺点

带有 SiO2 保护层的

0. 254 mm 厚的镀银

F —46 薄膜

好 0. 629 0. 254

蘸着溶剂可

以十分容易

地擦去脏物

十分好

低αs、高ε

成熟性好

容易粘贴

原子氧条件下发生质损

易出现划痕

抗高速撞击能力差

Z—93 十分好 0. 263 0. 127
不容易保

持清洁
好

低αs、高ε

成熟性好

容易涂覆

十分稳定

容易被污染

难于清洁

YB —71 十分好 0. 419 0. 203
不容易保

持清洁
好

低αs、高ε

成熟性好

容易涂覆

十分稳定

容易被污染

难于清洁

价格昂贵

质量大

S13G/ LO —1 好 0. 419 0. 203

蘸着溶剂可

以十分容易

地擦去脏物

好

低αs、高ε

成熟性好

容易涂覆

不稳定

容易被污染

难于清洁

硫酸阳极化处

理的铝阳极

氧化涂层

十分好 0. 039 0. 0254

蘸着溶剂可

以十分容易

地擦去脏物

十分好

低αs

质量小

便宜

涂层性能的重复性差

废弃镀液的处理困难

热循环中出现了少量龟裂

光学太阳

反射器
十分好 0. 419 0. 203

容易保持

清洁
好

低αs、高ε

成熟性好

稳定

质量大

粘贴时所耗的工时多

价格昂贵

表 3 　热控涂层的评比分析

Tab. 3 　Thermal control coatings rank

涂层类型 性能 价格 质量 成熟性 总分 名次

带有 SiO2 保护层

的 0. 254 mm 厚

的镀银 F —46 薄膜

6 5 2 7 20 2

Z—93 7 4 6 6 23 1

YB —71 5 2 3 4 14 4

S13G/ LO —1 2 3 5 3 13 5

硫酸阳极化处理的

铝阳极氧化涂层
4 6 7 2 19 3

光学太阳反射器 3 1 1 5 10 7

4 　结语

我国热控涂层的研制工作始于 60 年代中期 ,虽

然 30 多年来取得了很大的成就 ,但热控涂层在空间

环境下的退化仍然影响着我国航天器的正常工作和

寿命。特别是在我国发展空间站的计划项目中 ,研

制开发空间稳定性好 ,长寿命的热控涂层已经成为

我国航天器热控设计部门和热控涂层研制生产部门

所急需解决的课题。本文对美国用于空间站辐射器

中的热控涂层进行了全面的技术分析 ,并从涂层的

性能、价格、质量以及成熟性对这些热控涂层进行了

评比 ,希望这会为我国用于空间站计划项目中的长

寿命热控涂层的研制和评选提供一些信息。
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单晶硅掺杂新技术

中子擅变掺杂硅是将原始单晶硅放入反应堆孔道中进行辐照 ,从而实现硅材料的磷掺杂 ,再经过必要的

处理后 ,获得性能优良的 N 型非本征硅 (NTD 硅) 。它具有常规掺杂硅无法比拟的掺杂均匀性好和精度高的

特点。经器件处理后 ,硅片基区电阻率与设定值的最大偏差为 ±10 %。

中子辐照掺杂方法提高了硅的价位 ,使原始单晶硅的利用率达到 100 % ,大大提高了经济效益。利用

NTD 硅大大提高了器件性能和成品率。应用范围逐步扩大 ,已从大功率器件扩展到中、小功率器件及一般二

极管、三极管。

·李连清 ·
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