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远地点发动机热防护模型
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摘 要：针对多参数、强热耦合发动机热防护模型修正的难题，通过分析系统的传热特点，提出热环境分

级、热参数分类的单参数调试方法。通过分析传热关系，将系统分为两级热环境；在每级热环境中仅调节几个

参数，减少了调试工作量。通过分析热阻网络，确定了待定参数；通过分析参数的影响程度，确定参数的修正顺

序。以具有代表性的两颗导航卫星为研究对象，利用 I⁃DEAS TMG软件对发动机热影响过程进行仿真。调试

结果表明：热模型的精度控制在 2 ℃以内，提高精度后的热模型可用来验证、指导热控设计。单参数调试方法

的原理基于各参数对不同部件的影响程度不同，可经有限次调试快速获得高精度、稳定的结果。单参数调试方

法可用于解决工程实践中的多参数耦合问题。
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Abstract：To solve the problem of modifying thermal model on thermal protection of apo⁃
gee engine with multi-parameter and strongly thermal coupling， a single-parameter modified
method was proposed by grading thermal environment and classifing thermal parameters. By ana⁃
lysing heat transfer network， the system was divided to two thermal environments. Only few pa⁃
rameters were debugged in each thermal environment. By analysing thermal resistance network，
the undetermined thermal parameters were figured out. By analysing the influence degree of pa⁃
rameters， the debugging sequence was determined. The temperatures of two Beidou Navigation
satellites were employed. The thermal model was built by I ⁃ DEAS TMG. The debug result
showed that all the temperature deviations were less than 2 ℃， so the modified thermal model
can be used to verify and optimize thermal protection design. The principle of single ⁃ parameter
modified method was based on different influence degrees of the undetermined parameters.
Through several times debugging， the problem can be solved with high precision and stability.
The single⁃parameter modified method is available to debug multi⁃parameter and strongly thermal
coupling model.
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发动机热防护目的是确保发动机点火过程中

航天器本体温度不超耐温限。发动机热防护已成

为航天器热设计的重要研究内容 [1⁃7]。

赵啟伟等 [1]针对 DFH⁃4平台卫星，通过地面

点火试验，研究了 490N发动机对卫星的对接框、

承力筒胶接部位的热影响。首次获得了卫星对接

框侧壁的到达热流为 4 900 W/m2，验证了高温隔

热屏耐受发动机高热流载荷的能力。并指出地面

点火试验舱的压力仅能维持不大于 80 Pa，不能忽

略气体微弱对流换热的影响。卫星在轨为高真空

环境，不存在对流换热的传热途径。因此，地面点

火试验的传热方式与在轨有本质区别，地面点火

试验的温度数据不能用来评判热控设计，只能采

用热分析的方法验证热设计的正确性。张暘、邹

恒 光 等 [2⁃3]针 对 DFH ⁃ 4 平 台 卫 星 ，采 用 基 于 I ⁃
DEAS TMG（integrated design engineering and
analysis software thermal model generator）的热分

析模型，预示了对接框、分离开关、以及发动机支

架的温度。热分析参数均取值保守，模型的精度

低。虽然可保证足够的热设计余量，但是会导致

整星资源浪费。张涛等 [4]研究了某探测器上火箭

发动机热防护，研究结果表明高温隔热屏的有效

发射率是影响热防护效果的重要参数。给出了不

同有效发射率对卫星部件温度的影响，但未给出

高温隔热屏有效发射率的建议取值。

本文的研究目的为：针对地面试验无法验证

热防护设计的问题，研究热防护模型修正方法，确

保仿真模型的计算精度，使仿真模型能用于指导

和评价热防护设计，并减小模型调试工作量。

热防护仿真模型有两个特点：第一，热模型是

多部件、强热耦合系统；第二，不确定热参数较

多 [8⁃9]。这些都给模型修正带来了很大困难。

本文首先对系统传热途径进行了分析，由外

至内将卫星分成两个大的热环境。模型调试从最

外层开始，由外向内，逐级修正；在每级热环境中，

再将热参数分类，采用单参数调节的方法。此调

试方法符合系统的传热规律，保证模型的准确性

和稳定性，有效减少了修正的工作量。

其次，尽量减少不确定参数，减小模型修正的

工作量。本文使用的计算参数大多来自长期的工

程积累 [10⁃11]。部分参数来源于宇航工程单位的测

试数据 [12⁃14]。对于小部分不确定（仅有取值范围）

的参数，如高温多层的有效发射率、隔热垫热阻

等，再通过调试的方法获取 [15⁃16]。

通过采用本文描述的模型修正方法，利用有

限元热分析软件 I⁃DEAS TMG进行了仿真，仿

真结果与在轨温度偏差在 2 ℃以内。考虑到远

地点发动机的相似性，本文的研究工作对今后航

天器用高比冲发动机 [17]的热防护设计具有参考

意义。

1 热防护模型

1. 1 物理模型

1. 1. 1 热设计状态

DFH⁃4平台卫星采用中心承力筒为核心的

箱形结构，分为通信舱、推进舱和服务舱。发动机

及其支架位于推进舱，推进舱结构组成如图 1。
推进舱的热控状态为：在背地板、中板、承力

筒锥段、东西板朝向推进舱侧粘贴镀铝膜。背地

板外表面安装黑膜多层。东西板星外侧以及承力

筒在背地板以下 100 mm区域的外侧安装黄膜多

层。在下贮箱的下半球安装多层。在南、北板外

表面粘贴 OSR（optical solar reflector）片，作为推

进、服务舱的散热面。

发动机热防护设计包括两个方面。第一，防

发动机身部的辐射热。在发动机下法兰与卫星的

对接框之间吊挂锥台状高温隔热屏，保护承力筒

复材结构、以及承力筒和对接框的胶接部位。图

2~图 3为高温隔热屏（高温多层隔热组件）的安

装示意。第二，防发动机头部的导热。发动机安

装面垫 1 mm厚聚酰亚胺隔热垫片，保护复材发

动机支架。

图 4为导航两颗卫星（代号为 G1和 G2）对接

框测温点位置。G1卫星对接框的测温点（遥测代

号为 T1，该点温度记为 t1）位于承力筒的内壁面

距离星箭分离面 25 mm处。该处虽有 T300加强

碳纤维布（CFRP），但仍在对接框的高度以内，所

测温度可代表对接框的温度。G1卫星承力筒锥

段仅 1个测温点（遥测代号为 T3，该点温度记为

t3），位于背地板以上 200 mm，如图 1~图 2。G2
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卫星将对接框的测温点（T1）移至距离星箭分离

面 150 mm处（背地板以上 30 mm），所测温度实

则为承力筒下端温度（遥测代号为 T2，该点温度

记为 t2）。T1、T2两个测点相结合，可反映承力筒

的温度梯度。G2卫星对接框的温度以安装在其

上的分离开关为准（根据飞行经验，分离开关与对

接框温差在 1 ℃以内）。

图 5为两颗导航卫星发动机支架测温点位

置。G1卫星测点位于支架连接头 A的安装底座

（遥测代号为 T4，该点温度记为 t4），G2卫星测点

位于支架连接头 A的套管（遥测代号为 T5，该点

温度记为 t5）。连接头 A为 T300碳纤维材料编织

而成，热导率无实测值。两颗卫星的在轨数据可

用于修正该参数。

图 6为 DFH⁃4平台卫星背地板测温点（遥测

代号为 T6，该点温度记为 t6）的位置。测点位于

图 1 推进舱结构组成（单位：mm）
Fig.1 Assembly structure of propelling module（unit:mm）

图 2 远地点发动机热防护设计示意图（单位：mm）
Fig.2 Apogee engine thermal protection diagram（unit:mm）

图 3 高温多层隔热组件实施效果

Fig.3 High temperature multilayer insulator
assemble installation

图 4 承力筒横截面及对接框测温点布局（单位：mm）
Fig.4 Cylinder cross section and docking ring thermistors

layout（unit:mm）

图 5 远地点发动机支架测温点布局

Fig.5 Apogee engine bracket thermistors layout

图 6 背地板测温点布局（单位：mm）
Fig.6 Anti⁃earth panel thermistors layout（unti:mm）
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背地板内表面，与隔板、南北板有一定距离，受导

热影响较小，主要靠辐射换热。

1. 1. 2 发动机热边界

发动机身部的温度场如图 7所示，为地面点

火试验实测值。G1卫星燃烧室温度为 1 317 ℃、

喉 部 温 度 为 1 417 ℃；G2 卫 星 燃 烧 室 温 度 为

1 186 ℃、喉部温度为 1 387 ℃。发动机头部温度

按在轨实际温度处理为定温边界。

1. 2 传热途径分析

图 8为发动机热防护模型的传热网络，为了

更清晰地描述部件之间的传热关系，图中未画出

对接框、发动机以及高温隔热屏与空间的换热。

R代表辐射热阻，C代表导热热阻，并用虚/实线

区分。一级热环境为高温隔热屏、贮箱下半球多

层、承力筒锥段内表面组成的封闭区域。发动机

支架位于一级热环境内，对接框与一级热环境有

导热耦合（CⅠ1）。一级热环境的热源是发动机的

身部辐射热和头部导热。发动机身部热辐射，通

过两个渠道进入一级热环境：隔热屏漏热（RⅠ2）、

对接框吸热（RⅠ1）。发动机头部导热（CⅠ2），通过

隔热垫进入发动机支架。一级热环境的热沉是承

力筒锥段，吸收来自对接框（CⅠ1）、高温隔热屏

（RⅠ5）、支架（RⅠ8）、贮箱多层（RⅠ7）的热流。

次级热环境为服务舱南/北板、背地/中板、

东/西板、隔板以及承力筒锥段外表面组成的封闭

区域。次级热环境的热源是承力筒锥段，即一级

热环境的热沉。服务舱南/北板为次级热环境的

热沉，吸收来自承力筒（RⅡ2）、隔板（RⅡ4）、背地板

（RⅡ5）辐射热。隔板（CⅡ1）、背地板（CⅡ2）均与承力

筒有导热耦合，也是承力筒的散热途径之一。

可见，一级热环境热沉的温度除了受发动机

输入热流的影响外，还受次级热环境的影响。次

级热环境的热沉温度主要取决于服务舱设备的工

作状态、以及南北面 OSR的热光学性能，相对一

级热环境热沉而言是相对简单的。因此，修正热

图 7 远地点发动机温度分布

Fig.7 Temperature distribution of apogee engine

图 8 传热网络图

Fig.8 Thermal resistance network
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模型从次级开始，向内修正。为了减少影响因素，

次级热环境做了简化处理：不考虑服务舱南/北、

东/西隔板的设备；南/北、东/西隔板按定温边界

处理，取在轨飞行温度。

1. 3 热参数分析

1. 3. 1 部件间热阻及其参数选取

辐射热阻 RⅠ1~RⅠ8、RⅡ1~RⅡ7与部件的表面

发射率有关。各部件的发射率见表 1，大部分均

为有确定数据的实测值。对接框实测数据离散性

较大；镀铝膜热控实施后无实测数据；背地板多层

有效发射率无实测数据。这 3个参数需要调试。

导热热阻 CⅠ1为对接框与承力筒通过加强碳

布的导热热阻，与碳布自身热导率以及碳布胶粘

区域的接触传热系数有关。加强区域的示意图如

图 4。对接框与承力筒对接区域的内外表面，均

采用 6层 T300编织布与 Redux420胶补强，各层

方向不同，以保证加强后各向同性。沈蓉影 [14]给

出了这种复材结构的热导率实测值，如表 2，表中

t为测试温度。可见，加强碳布的热导率随温度变

化不明显，面向热导率大于层间热导率。层间热

导率虽小，但层厚仅为 0.2 mm。通过评估可知，

面内热阻约为层间热阻的 180倍，即各层是等温

的。在热模型中，加强碳布按一层 1.2 mm厚等效

处理。至此，导热热阻 CⅠ1中仅碳布胶接处的接

触传热系数（h）不确定，需要调试（一般取 300~
1 500 W/（m2·℃））。

导热热阻 CⅠ2为发动机与支架间隔热热阻。

该热阻由两部分热阻并联组成，如图 9。直线箭

头分支包括两个安装面与隔热垫的接触热阻以及

隔热垫自身导热热阻；曲线箭头分支包括弹垫、平

垫、螺钉帽、发动机安装面之间的接触热阻，以及

螺钉杆自身的导热热阻。估算热阻理论值为

25.8 ℃/W。考虑实际安装情况，螺钉杆会与安装

孔接触，导致局部热短路，因此该值会减小，也是

一个需要修正的重要参数。

导热热阻 CⅡ1、CⅡ2也需修正，根据连接件的

材 料 以 及 接 触 面 积 ，估 算 其 最 小 值 分 别 2、
0.1 ℃/W。

1. 3. 2 部件自身参数选取

各个部件的热容可以根据部件的实测重量以

及材料的比热容计算得到。复合材料的热导率往

往缺少实际测量值，需要调研分析。

表 1 部件发射率、吸收率

Table 1 Emissivity and absorptivity of the parts

部件

发动机

对接框

高温隔热屏

贮箱多层

支架

承力筒

隔板

南北板

背地板

部位

高温涂层 1

磷酸阳极化

外表面（高温涂层 2）

内表面（镀铝膜）

有效发射率

外表面（镀铝膜）

复材

铝合金

内表面（碳蒙皮）

外表面（镀铝膜）

碳蒙皮

铝蒙皮

内表面（SR107白漆）

外表面（OSR）

内表面（镀铝膜）

外表面（黑膜多层）

黑膜多层有效发射率

发射率

0. 88

0. 08~0. 12

0. 78

0. 05~0. 1

0. 02~0. 05

0. 05~0. 1

0. 85

0. 1

0. 85

0. 05~0. 1

0. 85

0. 1

0. 85

0. 79

0. 05~0. 1

0. 78

0. 02~0. 05

吸收率

0. 83

0. 22~0. 39

0. 83

0. 135

0. 92

是否调试

否

是

否

是

是

是

否

否

否

是

否

否

否

否

是

否

是

备注

实测

实测、离散大

实测

估计

经验：部件自身热阻

（文中第 1. 3. 2节）

估计

实测

实测

实测

估计

实测

实测

实测

实测

估计

实测

经验
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对接框为铝合金材料，牌号为 LD10，其热导

率是确定的。支架连接头 A为 T300碳纤维编织

结构，虽然无实测数据，但必小于 T300纤维的热

导率（10 W/（m·℃），产品手册）。隔板、南北板、

背地板热导率取 1.3~1.5 W/（m·℃）[13]。高温隔

热屏为镍箔/玻璃布、双面镀铝聚酰亚胺膜/涤纶

网以一定比例组合而成，其有效发射率无实测数

据，经验取 0.02~0.05，是需要调试的。

承力筒的结构较复杂（图 4），需采用等效方

法计算其热导率。承力筒锥段的下端面（与对接

框顶部的对接面）直到背地板区域：碳蒙皮采用

13层M55J碳布，每层碳布厚 0.1 mm，蜂窝芯为加

密结构。锥段其他区域：碳蒙皮结构相同，蜂窝芯

为普通结构。根据文献 [13]给出M55J单层碳布

热导率的实测值，以及多层碳布等效热导率计算

公式，得到了适用于 DHF⁃4平台承力筒的热导

率，如表 3。可见，在 20~50 ℃范围内热导率变化

较小，仿真取 50 ℃的数据。

2 模型调试

2. 1 模型调试思路

根据上述的分析，一级热环境需要调试的参

数为对接框的吸收/发射率（α1（ε1））、隔热屏的有

效发射率（εeff1）、连接头 A的热导率（λA）、对接框

与承力筒通过加强碳布的导热热阻（CⅠ1/仅 h）、

以及发动机与支架间隔热热阻（CⅠ2）。次级热环

境需要调试的参数为镀铝膜发射率（εAl）、背地板

多层有效辐射率（εeff2）、导热热阻 CⅡ1、CⅡ2。
可见，热模型需要调节的参数较多，并且通过

传热途径分析可知，参数间会关联起作用。

多参数调节可采用智能算法，但是智能算法

不能避免调试的结果收敛于局部最优解，智能算

法的准确性和稳定性还有待进一步提高。

本文研究的多参数、强耦合传热系统有其自

身的特点，即每个参数对不同测温点的影响程度

不同。这个特点为单参数调节提供了可能性。

单参数调节方法的判据是：受其影响最大的

温度测点偏差较小，而不是所有的温度测点。参

数调试的顺序十分关键。先调节全局参数、再调

整局部参数。另外，将热环境分级，从而将待定参

数分配到不同的热环境中。如此，针对每级热环

境待修正的参数就会减少，从而大大减少修正计

算工作量。这种热环境分级、参数分类的单参数

调试方法是符合传热规律和传热特点的、高效的

调节方法。

通过传热途径分析可知，次级热环境相对简

单，并且其待定参数较少，应该从次级环境开始修

正。次级的 4个参数分两类。第一类为局部参

数，仅影响部件自身的温度（εAl、εeff2）。可通过多

颗在轨卫星背地板温度，确定这两个参数的具体

数值。第二类参数与一级热环境有较强的热耦合

（CⅡ1、CⅡ2）。需要与一级热环境结合确定参数的

取值。但 CⅡ1、CⅡ2仅影响承力筒局部的温度（t2），

对承力筒温度水平（t3）影响较小，可以放在最后

做局部调整。

一级热环境的 5个参数可分为三类。第一类

为局部参数（λA、CⅠ2）。第二类参数会影响多个部

件（α1（ε1）、CⅠ1）。第三类为全局参数，决定一级热

环境的温度水平，影响所有部件温（εeff1）。因此，

第三类参数需要最先调节，再调整第二类参数，第

一类参数最后局部修正即可。一级热环境参数的

影响程度分析见表 4。可见，每个参数对不同测

表 2 T300碳布 X、Y、Z方向导热系数

Table 2 Thermal conductivity of T300 carbon fiber
reinforced polymer on X，Y，Z direction

材料与

铺层

T300/4211
[±45°]

导热系数/（W/（m·℃））

方向

X

Y

Z

t=60℃

3. 027

3. 027

0. 756

t=75℃

3. 163

3. 163

0. 783

t=95℃

3. 283

3. 283

0. 798

t=115℃

3. 409

3. 409

0. 862

图 9 导热热阻 CⅠ2组成

Fig.9 Thermal resistance component of CⅠ2

表 3 承力筒热导率

Table 3 Thermal conductivity of cylinder

部件

单层平行纤维

单层垂直纤维

密蜂窝区

普通蜂窝区

热导率/（W/（m·℃））

t=
-150℃
30

12

32. 9

25. 8

t=
-50℃
38. 9

14. 7

39. 9

32. 8

t=
20℃
45

17

44. 8

37. 7

t=
50℃
51

20. 1

49. 9

42. 8

t=
100℃
56

24. 2

54. 6

47. 5
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点的影响程度是有差异的。

综上所述，得到模型调试的流程图如图 10。

2. 2 调试过程及结果

2. 2. 1 次级热环境参数调试

导航卫星背地板测温点位于舱板的 4个角

点，受南北板、东西板以及 10 N推力器支架的导

热影响较大，不能反映背地板受纯辐射的影响情

况。为了准确地修正镀铝膜发射率、以及背地板

多层有效发射率，采用 DFH⁃4平台多颗卫星整星

热分析模型，计算了不同参数组合的结果，见表

5。根据卫星飞行数据，巡航姿态下，背地板平衡

温度为 26~28 ℃（黑膜多层）。

对比组合 1、组合 2可知：镀铝膜发射率（εAl）

从 0.05增加到 0.1，背地板仿真温度仍高于在轨；

可见，多层的有效发射率（εeff2）是影响背地板温度

的主要因素，而且这一参数应小于工程建议值的

下限（0.02）。多次调试后，取 εeff2=0.005/εAl=0.1
与在轨温度均吻合较好，偏差 1 ℃。

修正的多层有效发射率比经验值低，因为多

层的有效发射率不是一个定值，而是随温度变化

的。文献 [18]指出，多层的隔热效果是导热和辐

射共同作用的结果，而有效发射率的等效方法仅

使用辐射项描述传热过程，因此不能体现温度变

化的影响。根据文献 [18]，采用 I⁃DEAS TMG建

了 20单元多层的传热模型，计算了高温、低温工

况下黑膜多层的有效发射率。计算结果表明，无

太阳照射情况（低温），多层有效发射率为 0.018，
与经验值一致；正照太阳情况下（高温），黑膜多层

有效发射率取 0.005，与调试的结果一致。

2. 2. 2 一级热环境参数调试

未确定的热参数还有 7个，计算的初始值均

取最大值，见表 6。利用 G1、G2两颗卫星在轨巡

航工况和点火工况的实测温度来调试参数。G1
和 G2卫星巡航姿态，太阳均直照背地板，直至温

度稳定。G1点火姿态，背地面与阳光矢量夹角约

为 130°，对接框的星箭分离面侧照太阳。G2点火

姿态，背地面与阳光矢量夹角约为 85°，对接框基

本无太阳热流。点火过程均持续 60 min。

表 4 参数影响程度分析

Table 4 Parameter influence degree analysis

参数

λA

CⅠ2

α1（ε1）

CⅠ1

εeff1

注：“×”代表不相关，“☆”的数量表示相关程度。

T1

×

×

☆☆☆

☆☆

☆

T2

×

×

☆☆

☆☆☆

☆

T3

×

×

×

☆

☆☆☆

T4

☆☆

☆☆☆

×

×

☆☆

T5

☆☆☆

☆☆

×

×

☆☆

图 10 参数调试流程图

Fig.10 Flow path of parameter debugging
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根据初始值得到了仿真 0的结果，见表 7。巡

航工况：计算温度普遍比在轨高 5 ℃，承力筒 t2偏
高 9 ℃。点火工况：也是计算温度普遍偏高，t3偏
高 14 ℃，t2偏高 10 ℃，t5偏高 14 ℃。部件温度普遍

偏高，需调整影响一级热环境整体温度水平的参

数，即隔热屏有效发射率。按黑膜多层有效发射

率随温度变化的规律，高温情况下隔热屏的有效

发射率也会小于经验值（0.02）。由于缺少高温多

层反射屏间接触传热系数、反射屏发射率随温度

变化的实测数据，因此无法计算其有效发射率，只

能通过调试模型获取。

1）调试 1：先将 εeff1降低至 0.01，其他参数维

持不变，见表 6。得到仿真 1的结果，见表 7。巡航

工况：对接框和承力筒仅降温 1 ℃，说明 εeff1对巡

航的结果影响小，需要进一步调整其他参数。承

力筒仍严重偏离在轨温度。G2卫星承力筒T2与
对接框的温差仅为 8 ℃，在轨温差为 16 ℃，说明对

表 7 热环境参数对仿真温度的影响

Table 7 Effect of thermal environment parameter on temperature simulation

工况

巡

航

点

火

卫星

G1

G2

G1

G2

测温点温度

对接框温度 t1/℃

距离承力筒下端 200 mm高温度 t3/℃

连接头A(套管)温度 t5/℃

对接框(分离开关)温度/℃

距离承力筒下端 30 mm高温度 t2/℃

距离承力筒下端 200 mm高温度 t3/℃

连接头A(底座)温度 t4/℃

对接框温度 t1/℃

距离承力筒下端 200 mm高温度 t3/℃

连接头A(套管)温度 t5/℃

对接框(分离开关)温度/℃

距离承力筒下端 30 mm高温度 t2/℃

距离承力筒下端 200 mm高温度 t3/℃

连接头A(底座)温度 t4/℃

在轨

59

39

46

60

44

40

54

55~68

39~43

45~64

53~54

42~42

40~41

52~90

仿真 0

64

44

49

65

53

45

54

58~74

42~57

47~78

56~57

44~52

51~53

52~90

仿真 1

63

43

47

64

52

44

48

57~68

41~50

46~66

57~52

50~48

43~46

51~79

仿真 2

59

38

43

59

45

39

44

53~67

37~45

42~62

53~53

44~44

39~43

48~76

仿真 3

59

38

44

59

45

39

54

53~67

37~45

44~65

53~53

44~44

39~43

52~90

仿真 4

61

39

46

62

46

40

55

55~67

38~42

45~60

55~52

45~43

40~41

53~86

表 5 次级热环境参数调试

Table 5 Secondary thermal environment adjustment

参数

εeff2

εAl

t6/℃

组合 1

0. 02

0. 05

65. 8

组合 2

0. 02

0. 10

48. 4

组合 3

0. 005

0. 05

34. 8

组合 4

0. 005

0. 10

26. 8

表 6 主级和次级热环境参数调试过程

Table 6 Primary and secondary thermal environment parameter adjustment process

级数

次

级

一

级

参数

CⅡ1

CⅡ2

εeff1

α1（ε1）

CⅠ1

λA

CⅠ2

范围

<2

<0. 1

0. 05~0. 1

0. 39（0. 08）

300~1 500

<10

<25. 8

初始值

2

0. 1

0. 02

0. 39（0. 08）

1 500

10

25. 8

工况

调试 1

2

0. 1

0. 01↓

0. 39（0. 08）

15 00

10

25. 8

调试 2

2

0. 1

0. 01

0. 3（0. 1↓）

500↓

10

25. 8

调试 3

2

0. 1

0. 01

0. 3（0. 1）

500

7↓

7↓

研究工况

2

0. 1

点火 0. 05↓

0. 35（0. 1↑）

500

10↑

5↓

注：表中↓、↑分别为相对前一工况的增、减。
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接框向承力筒导热过多。点火工况对接框、承力

筒降温显著，说明降低 εeff1是正确的。承力筒 t2与

对接框温差仅 5 ℃，在轨温差为 12 ℃，与巡航工况

的现象一致。因此，需要增大热阻 CⅠ1，即减小 h，

减小对接框向承力筒的导热。

2）调试 2：增大热阻 CⅠ1（即降低 h）的同时，

必须减小对接框 α1（ε1），否则对接框温度偏高更

多。经多次调试，将 h降至 500 W/（m2·℃），同时

α1（ε1）调整为 0.3、0.1，见表 6。得到仿真 2的结果，

见表 7。调试步骤为先减小 h，增大承力筒和对接

框的温差，使其接近在轨温差；再减小 α1（ε1），降低

对接框和承力筒的温度水平。巡航工况、点火工

况承力筒、对接框温度吻合较好，偏差均 2 ℃以内。

连接头 A温度偏差较大，特别对 G2卫星，偏

差 14 ℃。连接头 A温度取决于 λA、CI2，均为局部

参数，可放到最后调整。

3）调试 3：经多次调试，取 CⅠ2为 7 ℃/W，λA
为 7 W/（m2·℃），见表 6。得到仿真 3的结果，见表

7。调试步骤：先减小导热热阻 CⅠ2，提高 t4；再减

小连接头 A热导率 λA，使 t4、t5均吻合。所有部件

温度偏差均在 2 ℃以内，见表 7。点火过程曲线见

图 11~图 12。

图 11 G1卫星仿真结果与飞行数据对比

Fig.11 G1 satellite simulation result vs.flight data

图 12 G2卫星仿真结果与飞行数据对比

Fig.12 G2 satellite simulation result vs.flight data
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通过以上分析可知，CⅠ1、CⅠ2取经验值即可，

不必进一步修正。

2. 2. 3 高温隔热屏有效发射率的研究

根据前述对低温多层的研究结果，多层的有

效发射是随温度变化的。为此研究了温度对高温

隔热屏有效发射率的影响情况。

研 究 工 况 ：点 火 过 程 隔 热 屏 外 表 面 温 度

400~600 ℃，远高于巡航（135 ℃），因此点火过程

高温隔热屏 εeff1有可能更小，调整至 0.005，见表 6。
由于隔热屏漏热量减小，一级热环境的所有部件

均降温，需要适当增大对接框吸收发射比，并减小

支架隔热热阻、增大连接头 A的热导率。在参数

合理范围内，得到仿真 4的结果，见表 7。巡航工

况和点火工况下温度偏差基本仍在 2 ℃以内。点

火工况温升幅度有明显变化，G2卫星对接框仿真

结果为降温，而在轨温度基本不变。G1、G2卫星

连接头A、承力筒的温升幅度均小于在轨。可见，

一级热环境所有部件吸收热流均小于在轨。因

此，隔热屏的有效发射率的下限为 0.005。

3 结 论

通过采用热环境分级、热参数分类的单参数

调试方法，有效地解决了多参数、强耦合的热模型

修正的难题。最终仿真结果与导航两颗卫星的在

轨温度吻合较好，温差在 2 ℃以内。获得了准确

的关键参数如下：

1）镀铝膜粘贴后，发射率从 0.05提高到 0.1。
2）发动机点火过程，高温隔热屏有效发射率

可取 0.01，甚至更低。该值突破了经验取值范围，

体现了温度对多层隔热效果的影响。

3）发动机与其支架间热阻取 7 ℃/W。仅为

理 论 值 的 27%，说 明 目 前 的 隔 热 方 式 存 在 热

短路。

热分析参数的取值是准确、稳定的。热防护

模型具有较高的预测精度，可以用来验证、指导热

控设计。
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