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文　 摘　 卫星在轨运行期间ꎬ热控涂层要经受空间复杂环境效应的影响ꎬ其光学和热控性能逐渐下降ꎬ影
响卫星可靠性和寿命ꎮ 本文利用卫星搭载技术ꎬ完成热控涂层 ５ 年的在轨试验ꎬ验证空间多因素环境对热控涂

层的影响ꎮ 同时ꎬ利用地面模拟试验装置ꎬ模拟空间质子、电子、紫外等 ５ 年的辐照剂量对热控涂层的作用ꎮ 对

在轨试验结果进行解读和分析ꎬ并与地面模拟试验结果进行比对ꎮ 结果显示ꎬ在搭载试验和地面试验前ꎬ热控

涂层太阳吸收比(αｓ)为 ０.１２ꎬ经 ５ 年在轨搭载试验后ꎬαｓ退化为 ０.２３ꎮ 经地面模拟试验后ꎬαｓ退化为 ０.２２ꎮ 搭

载试验和地面试验的热控涂层性能均呈现线性退化规律ꎬ表明在确定的轨道环境和固定的剂量率条件下ꎬ热控

涂层的退化与环境作用时间正相关ꎬ同时验证了地面试验的有效性ꎮ
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０　 引言

作为卫星热控系统的重要组成部分ꎬ热控涂层在

空间复杂环境条件下的稳定性是卫星在轨运行安全

的保证ꎮ 随着卫星寿命的延长对热控涂层性能的要
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求也越来越高ꎬ所以准确判定空间环境对热控涂层的

影响ꎬ对卫星设计具有重要意义[１－３]ꎮ 目前ꎬ针对热

控涂层的研究主要集中在空间环境效应地面模拟试

验方面[４－１０]ꎬ世界各国在热控涂层空间环境效应模拟

与评价、热控涂层材料可靠性分析等方面进行了大量

的工作ꎮ 但针对热控涂层开展空间环境搭载验证ꎬ并
与地面模拟试验进行比对分析的研究还很少[１１－１３]ꎬ
美国和俄罗斯已经将空间环境损伤效应方面所取得

的多项成果应用于解决卫星型号设计、选材等方面ꎮ
本文针对未来航天器长寿命设计的需求ꎬ根据已

完成的热控涂层在轨搭载试验ꎬ通过在轨搭载试验结

果的分析和解读ꎬ并与地面模拟试验结果比对分析ꎬ
获取影响热控涂层性能的敏感因子ꎬ确定热控涂层敏

感因子的演化规律ꎬ给出热控涂层在轨性能退化结

果ꎮ 研究结果可为今后长寿命卫星热控涂层设计、寿
命预测和新涂层研制提供技术支撑ꎮ
１　 试验

１.１　 试样制备

选择 Ｆ４６ / Ａｇ 热控涂层为研究对象ꎬ其基体为美

国杜邦公司四氟乙烯－六氟丙烯共聚物(Ｔｅｆｌｏｎ ＦＥＰ)
薄膜ꎬ厚度为 ５０ μｍꎮ 采用磁控溅射方法在正反表面

分别镀制了 ＩＴＯ 导电膜(２００ ｎｍ)、金属银膜 (５００
ｎｍ)、合金防护膜(４５０ ｎｍ)ꎮ 试验前测得涂层的太阳

吸收比(αｓ)为 ０.１２ ꎬ其结构组成如图 １ 所示ꎮ

图 １　 Ｆ４６ / Ａｇ 热控涂层组成结构图

Ｆｉｇ.１　 Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｏｆ Ｆ４６ / Ａｇ ｔｈｅｒｍａｌ ｃｏａｔｉｎｇ

１.２　 试验方法

空间搭载试验在 ＸＸ 卫星上进行ꎮ 根据搭载任

务设计了专用搭载试验装置(图 ２)ꎮ

图 ２　 搭载试验装置示意图

Ｆｉｇ.２　 Ｓｃｈｅｍｅ ｏｆ ｉｎ￣ｏｒｂｉｔ ｔｅｓｔ ｅｑｕｉｐｍｅｎｔ

Ｆ４６ / Ａｇ 热控涂层蒙覆在装置表面ꎬ测试面朝向

太空ꎬ背面安装温度传感器进行实时监测ꎬ利用计算

机数传系统进行结果的采集ꎮ 搭载装置在卫星上的

安装位置如图 ３ 所示ꎬ在多层包覆 ＩＩ 面的位置ꎬ位于

卫星运行方向的前端ꎮ

图 ３　 Ｆ４６ / Ａｇ 热控涂层卫星搭载位置

Ｆｉｇ.３　 Ｌｏｃａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｅｓｔ ｅｑｕｉｐｍｅｎｔ ｏｎ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｆｏｒ

Ｆ４６ / Ａｇ ｔｈｅｒｍａｌ ｃｏａｔｉｎｇ

地面模拟试验采用 КИФК 型空间综合环境模拟

设备进行ꎬ该设备可模拟空间真空、热沉、质子、电子、
紫外辐射等环境ꎮ 利用该设备进行等效于卫星在轨

５ 年的辐照剂量模拟ꎮ Ｆ４６ / Ａｇ 光谱吸收比通过美国

ＰＥ 公司生产的 Ｌａｍｂｄａ ９５０ 分光光度计进行测量计

算获得ꎮ
２　 结果与讨论

２.１　 热控涂层在轨搭载验证试验结果

通过近 ５ 年的地面遥测ꎬ测得 Ｆ４６ / Ａｇ 热控涂层

温度变化(图 ４)ꎮ 随着在轨时间的延长ꎬ涂层温度逐

渐升高ꎬ５ 年后从最初的 ２４０ Ｋ 升至 ３００ Ｋꎬ增幅达 ６０
Ｋꎬ这可能是因为空间环境造成热控涂层光学性能退

化所致[４ꎬ６]ꎮ 另外ꎬ温度在升高的过程中呈周期性波

动变化趋势ꎬ可能是由于卫星运行过程中太阳光照角

的变化所致[８]ꎬ因为两者的变化周期几乎一致ꎮ

(ａ)　 卫星太阳光照角变化
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(ｂ)　 涂层温度变化

图 ４　 Ｆ４６ / Ａｇ 热控涂层在轨运行期间温度与太阳光照角变化

Ｆｉｇ.４　 Ｃｈａｎｇｅ ｏｆ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ａｎｄ ｓｕｎｌｉｇｈｔ ａｎｇｌｅ ｗｈｅｎ
Ｆ４６ / Ａｇ ｔｈｅｒｍａｌ ｃｏａｔｉｎｇ ｉｓ ｉｎ ｏｒｂｉｔ

２.２　 在轨搭载试验数据

针对 Ｆ４６ / Ａｇ 热控涂层的热学环境ꎬ建立它的热
平衡方程式:

αＳ × Φ１ × Ｓ ＋ αＳ × Φ２ × Ｅｒ０ ＋ εｈ × Φ３ × Ｅ ｉ０ ＝
εｈ × σ × Ｔ４ (１)

式中ꎬＳ 为太阳常数ꎬ取 Ｓ＝ １ ３５３ Ｗ / ｍ２ꎻαＳ为 Ｆ４６ / Ａｇ
的太阳吸收比ꎻΦ１为太阳辐射对 Ｆ４６ / Ａｇ 的角系数ꎻ
Ｅｒ０为地球表面太阳反射强度ꎬＥｒ０ ＝ α×Ｓꎬ地球平均反
射率 α＝ ０.３５ꎻΦ２为地球反射对 Ｆ４６ / Ａｇ 的角系数ꎬ取
０.２ꎻＥ ｉ０为地球表面平均红外辐射强度ꎬ根据经验ꎬＥ ｉ０

＝(１－０.３５)×０.２５×Ｓꎬ可取 Ｅ ｉ０ ＝ ２２０ Ｗ / ｍ２ꎻΦ３为地球
红外辐射对 Ｆ４６ / Ａｇ 的角系数ꎻεｈ为 Ｆ４６ / Ａｇ 的半球
向红外辐射率ꎬ取 εｈ ＝ ０.６８ꎻσ 为斯－玻常数ꎬσ ＝ ５.６７
×１０－８ Ｗ/ (ｍ２Ｋ４)ꎻＴ 为 Ｆ４６ / Ａｇ 的温度ꎮ 其中ꎬαＳ为
待求解值ꎻＳ、Ｅｒ０、Ｅ ｉ０、εｈ、σ 为常数ꎻＴ 为在轨实测值
(图 ５)ꎻΦ１、Φ３可根据轨道参数进行计算获得ꎮ

通过计算得 Ｆ４６ / Ａｇ 热控涂层的吸收比随时间
变化的曲线ꎬ如图 ５ 所示ꎮ 由图可见ꎬ经 ５ 年的空间
运行ꎬＦ４６ / Ａｇ 热控涂层的太阳吸收比 ａｓ由 ０.１２ 增加
到 ０.２３ꎬ增加约 ０.１１ꎬ增幅达 ９２％ꎬ是热控涂层在空间
环境下的性能敏感因子ꎮ

图 ５　 Ｆ４６ / Ａｇ 热控涂层在轨运行 ５ 年的太阳吸收比变化
Ｆｉｇ.５　 Ｃｈａｎｇｅ ｏｆ ａｂｓｏｒｐｔａｎｃｅ ｏｆ ｔｈｅ Ｆ４６ / Ａｇ ｔｈｅｒｍａｌ ｃｏａｔｉｎｇ

ｄｕｒｉｎｇ ５－ｙｅａｒ ｏｐｅｒａｔｉｏｎ ｉｎ ｏｒｂｉｔ
２.３　 地面模拟试验比对

采用空间辐照剂量等效模拟试验方法ꎬ利用质子、
电子、紫外 ３ 种空间环境模拟设备ꎬ进行空间综合环境

模拟试验ꎬ辐照总剂量为 ＸＸ 卫星在轨 ５ 年的总和ꎮ
地面模拟试验主要考核涂层在空间综合环境下的变化
规律ꎬ所以太阳吸收比测试是以固定光照角进行ꎮ 测
得的太阳吸收比变化如图 ６ 所示ꎬＦ４６ / Ａｇ 热控涂层的
太阳吸收比 αＳ由 ０.１２ 增加到 ０.２２ꎬ增加约 ０.１０ꎬ变化
趋势与前人研究结果一致[１４]ꎮ 从比对结果可见ꎬ地面
试验与在轨试验变化趋势相同ꎬ５ 年总剂量作用后ꎬ涂
层性能退化结果相近ꎬ验证了地面试验的有效性ꎮ 但
在卫星入轨初期ꎬ地面模拟试验结果会存在突变性退
化ꎬ在后续地面模拟试验中应予以关注ꎮ

图 ６　 Ｆ４６ / Ａｇ 热控涂层地面模拟试验与在
轨试验结果比对

Ｆｉｇ.６　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｇｒｏｕｎｄ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｔｅｓｔ ｒｅｓｕｌｔ
ａｎｄ ｉｎ￣ｏｒｂｉｔ ｔｅｓｔ ｒｅｓｕｌｔ

３　 结论
根据在轨搭载试验数据分析显示ꎬ随着在轨时间

的延长ꎬＦ４６ / Ａｇ 热控涂层太阳吸收比逐渐增大ꎬＦ４６ /
Ａｇ 热控涂层温度逐渐升高ꎬ并且两者在变化过程中呈
现出一定的波动性ꎮ 波动主要与太阳光照角有关:光
照角增大时ꎬＦ４６ / Ａｇ 热控涂层的温度降低ꎬ太阳吸收
比减小ꎻ反之ꎬＦ４６ / Ａｇ 热控涂层温度升高ꎬ太阳吸收比
增大ꎮ 地面模拟试验比对结果显示ꎬ５ 年总剂量作用
后ꎬ涂层性能退化结果与在轨趋势相同数据相近ꎮ 但
在卫星入轨初期ꎬ地面模拟试验结果会存在突变性退
化ꎬ在后续地面模拟试验中应予以关注ꎮ Ｆ４６ / Ａｇ 性能
演化成线性规律ꎬ后续航天器型号在研制中可借鉴此
规律进行设计ꎮ
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Ｆｅ２＋＋ Ｃｌ－＋ Ｈ２Ｏ → Ｆｅ(ＯＨ) ３＋ Ｈ＋＋ Ｃｌ－

Ｆｅ２＋＋ Ｓ２－＋ Ｈ２Ｏ → Ｆｅ(ＯＨ) ３＋ Ｈ＋＋ ＳＯ２－
４

其中金属氢氧化物又易分解成氧化物ꎬ如:
Ｆｅ(ＯＨ) ３ → ３Ｈ２Ｏ＋ Ｆｅ２Ｏ３

而新生成的氯离子和硫酸根离子将继续与金属
元素作用ꎬ形成循环腐蚀作用ꎮ

由于零件在镀锌前存在开口性缺陷ꎬ导致缺陷位
置在镀锌过程中存在“泥纹花样”的镀锌层ꎬ同时由
于镀锌液也具有腐蚀性(镀锌液可为酸性液ꎬ也可以
为碱性液)ꎬ在电流的作用下ꎬ势必会对缺陷部位的
晶界产生腐蚀作用ꎬ从而降低晶界强度ꎬ形成应力集
中ꎮ 在试验过程中ꎬ螺栓零件杆部表面的受力最大ꎬ
由于原始缺陷的存在ꎬ降低了零件的抗拉强度ꎬ导致
了裂纹的扩展ꎬ在这一过程中ꎬ断口两边不断挤压磨
损ꎬ形成了断口上的磨损痕迹ꎻ同时在裂纹的扩展前
沿ꎬ温度较高ꎬ大气中的腐蚀介质如 Ｃｌ、Ｏ 及 Ｎａ 的进
入ꎬ弱化了晶界ꎬ形成了沿晶断口ꎮ 当裂纹扩展到一
定程度后ꎬ剩余的部分不足以承受零件所属的应力ꎬ
导致裂纹进入快速失稳扩展ꎬ形成了以准解理特征为
主的 Ｂ 区断口ꎮ

金相检查结果表明ꎬ零件的显微组织为回火索氏
体ꎬ非金属夹杂物符合要求ꎬ断口上也未见材质类缺
陷ꎻ这说明螺栓零件的材质正常ꎮ 有研究表明ꎬ
４２ＣｒＭｏ 钢存在回火脆性ꎬ零件的硬度值为 ＨＲＣ４５.１ꎬ
超过技术要求规定的 ＨＲＣ４０ ~ ＨＲＣ４４[１２]ꎬ由此可以
判定该零件在热处理过程中存在轻微的回火脆性ꎮ
４　 结论

(１)断口微观形貌以沿晶特征和准解理特征为主ꎻ
(２)螺栓存在原始微裂纹缺陷ꎬ镀锌过程中缺陷

位置出现“漏锌”和腐蚀现象ꎬ由于工作应力、应力集
中及外界环境中 Ｃｌ、Ｓ 和 Ｏ 等腐蚀介质的共同作用ꎬ
零件在缺陷位置发生了应力腐蚀断裂ꎻ

(３)断裂螺栓的硬度值高于技术要求ꎬ存在轻微
的回火脆性ꎮ
５　 改进措施

严格防止带裂纹的零件进入镀锌工序ꎬ可在零件
进行镀锌前增加一道目视检查工序或增加一道磁力
探伤检查工序ꎬ防止类似故障的发生ꎮ
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