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卫星表面隔热材料红外辐射的数值分析

杨　明，吴晓迪，吕相银，李颖杰
（电子工程学院安徽省红外与低温等离子体重点实验室，安徽 合肥２３００３７）

摘　要：以卫星表面隔热材料物理模型为基础，考虑了隔热材料中的辐射换热以及间隔物和残
留气体的导热情况下，建立起隔热材料温度计算模型。卫星表面红外辐射包括隔热材料外表

面自身红外辐射和反射空间环境辐射。最后，结合具体的卫星运行轨道，计算了隔热材料的温

度场和红外辐射。结果表明，卫星红外辐射主要集中在远红外波段，而且其中反射地球辐射占

近４５％。
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１　引　言
卫星表面红外辐射是卫星探测、发现和跟踪的

重要依据之一。我国已对卫星表面温度场和红外辐

射进行了一定的研究，文献［１］～［４］分别计算了卫
星的温度和红外辐射。由于卫星被动热控需求，需

要在卫星表面包覆隔热材料来保证舱体正常的工作

温度，所以，卫星表面的红外辐射其实是包覆的隔热

材料的红外辐射。表面红外辐射包括两部分：自身

辐射和反射辐射。由普朗克公式可知，卫星自身红

外辐射是由表面温度和发射率决定的，反射辐射主

要考虑空间轨道热流和表面反射率。本文将在隔热

材料物理模型的基础上分析建立卫星表面隔热材料

的温度和红外辐射计算模型。
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２　隔热材料温度计算模型
多层绝热材料结构示意图如图１所示，该隔热

材料有Ｎ层反射屏。为了便于研究，作以下假设：

①由于绝热材料的铺设面积往往较大，其横向尺寸
比厚度要大得多，并且采取一定的措施减小横向的

漏热，所以可以假设多层绝热材料中传热过程为垂

直于反射屏方向的一维传热［５］。②在实际空间真

空环境下主要考虑有间隔物影响的辐射换热以及间

隔物和残留气体的导热，而忽略气体自然对流换热。

③同一反射屏上温度变化一致，即忽略反射屏热阻。

④在计算模型中各表面的光谱发射率和光谱吸收率
为常数。⑤任意两层反射屏之间的间距相等，且各
间隔层的布置状态相同。

图１　多层绝热材料模型

　　多层绝热材料是由反射屏和纤维间隔物堆栈而
成，每个单元内的传热方式相同，取出一个单元 ｉ来
建立多层绝热材料的传热模型如图２所示。由于纤
维间隔物内的传热是热传导和热辐射的复合热传

递，所以要从能量平衡方程出发建立起绝热组件的

非稳态传热模型，利用初始和边界条件对传热模型

进行计算。反射屏（ｉ＝１，２，…，Ｎ－１）的能量平衡
方程为：
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ｒ（ｉ）分别为第 ｉ层反

射屏两侧的固体导热、残留气体换热以及辐射换热

热流密度；Ｔｉ表示第 ｉ层反射屏的温度；ｃ，ρ，Δτ分
别为反射屏的密度、比热容和厚度。
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式中，εｅ为相对的两反射屏的等效发射率。设定反

射屏为铝箔，发射率为０．０５，则εｅ为０．０２５６。

图２　节点ｉ的能量平衡

　　对于固体导热，影响导热系数 Ｋｓ的因素很多，
在理论计算中需要的参数十分复杂。但是分析固体

导热的试验比较多，实验数据比较丰富。所以可以

在特定的实验条件下，假定固体热导率是常数，通过

实验得出的固体导热流分量数据来反演固体导热系

数Ｋｓ。则屏间固体导热热流密度为：

ｑ＋ｓ（ｉ）＝Ｋｓ·
Ｔｉ－Ｔｉ＋１
δ

（３）

对于残留气体传热［６］，有：
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式中，αｌ为气体分子总热适应系数，假设层间的气
体主要是空气，αｌ取０．８１８；Ｒｍ为普适气体常数，为
８３１４Ｎ·ｍ／ｋｍｏｌ·Ｋ；γ为空气比热比，γ＝１．４；空气
分子量Ｍ＝２９，Ｔ取Ｔｉ和Ｔｉ＋１的平均值，Ｐ为反射屏
间的压强。

对于外包覆层（ｉ＝Ｎ），由于其直接暴露在外太
空中，需要选择满足相关要求的材料来制作，一般情

况下，选择镀铝聚酰亚胺薄膜或“Ｂｅｔａ”织物。其能
量平衡方程为［７］：
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式中，ε为外包覆层发射率；ｑ为外表面吸收的空间
热流密度，其随航天器运行而一直变化；σ为玻尔兹
曼常数。

对每一反射屏建立起一个平衡方程，联立成微

分方程组，当已知初始条件和边界条件，对方程组进

行求解，即可得到航天器在飞行过程中各反射屏的

温度变化情况。微分方程组的解法比较多，如欧拉

法、休恩法、泰勒级数法和龙格／库塔法等，本文采用
其中一种比较简便的算法，四阶龙格／库塔法。由于
航天器在飞行过程中，边界条件实时变化，就需要设
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定时间步长Δｔ，在Δｔ时间内边界条件保持不变，计
算绝热材料的非稳态传热，同时Δｔ以结束时的温度
作为下一个时间步长的初始温度来实现得出整个航

天器飞行过程中各反射屏的温度数值变化规律。

３　卫星红外辐射特性的计算模型
卫星表面红外辐射是由隔热材料自身红外辐射

和在红外波段反射的太阳辐射、地球辐射和地球反

照辐射构成。在确定隔热材料表面温度后，将其看

成一个朗伯发射体来计算自身红外辐射，隔热材料

反射红外辐射则按照漫反射理论计算。表面面元的

光谱辐射出射度可以表示为：

Ｍ１λ＝ε
ｃ１λ

－５

ｅｘｐ［ｃ２／（λＴＮ）］－１
（６）

式中，ｃ１，ｃ２分别为第一和第二辐射常数。
太阳可等效成温度为５７６２Ｋ的黑体，则由普朗

克黑体辐射定律可以得到太阳直接照射卫星的光谱

辐射照度为：

Ｅ２λ＝Ｅｓλｃｏｓθ＝
８１４８ｃｏｓθ

λ５［ｅｘｐ（２．４９７／λ）－１］
（７）

式中，θ为面元的外法线与太阳入射方向的夹角。
　　从图 ３中可以看出太阳辐射的总能量中
３～５μｍ，８～１４μｍ波段的能量比非常小，在计算反
射辐射时，红外波段反射的太阳辐射和地球反照辐

射可以忽略。

　　波长／μｍ

图３　太阳直射在卫星表面的光谱照度（θ＝０）

　　地球等效成温度为２９３Ｋ的黑体［８］，它的表面

辐射遵守朗伯定律。由黑体辐射定律求得地球表面

的光谱辐射出射度为：
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地球辐射在卫星表面的光谱辐照度为：

Ｅ３λ＝
３．７４１８×１０８

λ５［ｅｘｐ（４９．１／λ）－１］
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式中，ｅ为地球辐射角系数。
则卫星表面隔热材料的红外辐射出射度为：

Ｍ＝∫λ２λ１（Ｍ１λ＋ρＥ３λ）ｄλ （１０）

式中，ρ＝１－ε，为隔热材料外表面的红外反射率；

λ１，λ２为红外波段的上下波长。
４　计算举例

假定某一圆形轨道、六面体结构的三轴稳定低

轨卫星，卫星轨道半径为 ６６５３ｋｍ，轨道倾角 ｉθ＝
６０°，卫星运行周期为５４００ｓ，升交点赤经为 π／２，太
阳直射地球赤道，初始时刻定为会日点，在第一个周

期内卫星进、出地球阴影区的时刻分别为１８９０ｓ和
３５１０ｓ。卫星各点的初始温度都为３００Ｋ。隔热材
料外表面的可见光吸收率和红外发射率分别为０．１
和０．５。以卫星对地面为例，计算分析其表面隔热
材料的温度和红外辐射。

　　图４列出了空间环境在卫星对地面上的辐射照
度，由于卫星对地定向，地球辐射角系数是定值，所

以接收到的地球红外辐射能量保持不变。图５为隔
热材料最外层的温度周期变化曲线，温度变化幅度

为１２Ｋ。图６为卫星对地面在３～５μｍ，８～１４μｍ
波段的红外辐射，其峰值分别为 １１．４Ｗ·ｍ－２和
３３０Ｗ·ｍ－２。

　　时间／ｓ

图４　卫星对地面上的空间热流密度

　　时间／ｓ

图５　对地面隔热材料最外层温度变化曲线

０９２１ 激 光 与 红 外　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 第３９卷



　　时间／ｓ

（ａ）３～５μｍ

　　时间／ｓ

（ｂ）８～１４μｍ

图６　卫星对地面在３～５μｍ、８～１４μｍ波段的红外辐射

５　结束语
本文在充分考虑了卫星表面隔热材料内的辐射

换热、间隔物导热以及残留气体导热的情况下，建立

起隔热材料的非稳态传热模型。根据特定轨道参

数，以计算出空间热流为边界条件，利用四阶龙格／
库塔法求解微分方程组，得到隔热材料温度场，并分

别计算了在３～５μｍ，８～１４μｍ波段的隔热材料外
表面的红外辐射。结果表明，卫星的红外辐射集中

在８～１４μｍ长波波段，而且反射地球红外辐射基
本占４０％～４５％。
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