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ТЕПЛОВАКУУМНІ ВИПРОБУВАННЯ ЗРАЗКІВ 
ЕКРАННО-ВАКУУМНОЇ ТЕПЛОВОЇ ІЗОЛЯЦІЇ

Представлено результати тепловакуумних досліджень та випробувань зразків чохлів екранно-вакуумної теплоізоляції 

(ЕВТІ), які відрізняються кількістю шарів композитних матеріалів. Дослідження виконано на експериментальному стен-

ді ТВК-0,12. Описано методики тепловакуумних випробувань та обробки результатів експерименту для визначення пи-

томого термічного опору зразків екранно-вакуумної теплоізоляції.

Чохли виготовлено з каптону та майлару, між якими розміщено розділювальні прокладки з дакрону. При цьому внут-

рішні шари ЕВТІ виготовлено з майлару, алюмінованого з двох сторін, його товщина не перевищує 6.0 мкм. Для зовнішньої 

обшивки зразків ЕВТІ використано каптон, алюмінований з внутрішньої сторони середньою товщиною, не більшою від 

50 мкм. Середня товщина внутрішньої обшивки алюмінованого каптону з двох сторін не перевищує 25 мкм. Для ізоляційних 

прокладок ЕВТІ використано дакрон, товщина якого не перевищує 200 мкм. Для випробувань конструктивно виготовля-

лися збірки теплоізоляції у вигляді прямокутного мату з габаритними розмірами 200 × 300 мм. Усі зразки досліджуваних 
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ВСТУП

Теплове проєктування виробів космічної тех-

ніки є невід’ємною та обов’язковою частиною 

загального процесу їхньої розробки та констру-

ювання. Основною метою такого проєктування 

є забезпечення температурних та теплових ре-

жимів бортової апаратури та космічного апарата 

(КА) в цілому, нормальне функціонування та до-

пустимі вихідні параметри, а також максимальна 

надійність та експлуатаційний ресурс яких бага-

то в чому визначаються температурними умова-

ми. Великий обсяг та у багатьох випадках супе-

речливість температурних вимог, обов’язкових 

до реалізації у процесі створення нового облад-

нання КА, зумовлюють особливу значущість те-

плового проєктування та взаємної ув’язки те-

плових аспектів з загальними завданнями роз-

робки нових КА та їхніх компонентів [1—11, 18].

Екранно-вакуумна теплоізоляція (ЕВТІ) є од-

ним з найбільш поширених та надійних засобів 

пасивного терморегулювання у системах забез-

печення теплового режиму КА. ЕВТІ суттєво 

знижує інтенсивність теплообміну елементів 

конструкції та обладнання КА з довкіллям. 

Загальний вигляд сучасних конструкцій ЕВТІ 

приведено на рис. 1. Принцип дії оснований на 

зменшенні теплообміну між тілами або середо-

вищами у напрямку теплового потоку завдяки 

перешкоді, яка розміщується перпендикулярно 

до теплового потоку (далі — поперечний напря-

мок). У багатошаровому анізотропному середо-

вищі шари з композитних матеріалів перевипро-

мінюють теплові потоки між собою, внаслідок 

чого середовище має високі теплоізоляційні 

властивості. ЕВТІ становить собою теплозахист 

на основі багатошарового екранування зовніш-

ньої поверхні об’єкта і складається з декількох 

шарів, у яких чергуються екрани та прокладки 

(рис. 1, а). 

З ЕВТІ виконують чохли, які охоплюють увесь 

об’єкт, або його частини, які підлягають тепло-

вому захисту або регулюванню, наприклад за-

хисна шторка з ЕВТІ для блоку апаратури КА 

(рис. 1, б), яка випробувалася в роботі [4].

Чохли з ЕВТІ для різноманітного обладнан-

ня КА виготовлено з плівок каптону (поліімід), 

майлару (поліетилентерефталат), між якими 

розміщені роздільні прокладки з дакрону або 

лавсану (поліетилентерефталат). Як внутрішній 

шар ЕВТІ використовуються каптон або майлар, 

алюміновані з обох сторін. Зовнішня обшивка 

зразків ЕВТІ виконується з каптону, алюмінова-

ного лише з одного внутрішнього боку.

Екран, що відбиває тепловий потік, виготов-

ляється з синтетичного матеріалу товщиною не 

більше 6...12 мкм, зазвичай це плівка, покри-

та шаром низькоемісійних металів (алюміній, 

нікель, рідше мідь, золото, срібло) товщиною 

не більше 0.1 мкм. Прокладки товщиною 50...

200 мкм, що розділяють екрани, виготовляють-

ся з волокнистих матеріалів з низькою тепло-

провідністю для мінімізації теплових потоків у 

зоні теплопровідності. Застосування описаної 

конструкції ЕВТІ забезпечує можливість суттє-

во знизити інтенсивність теплообміну елементів 

конструкції та обладнання космічного апарата з 

навколишнім середовищем, тобто зменшити по 

абсолютній величині теплові потоки, що надхо-

дять ззовні до елементів конструкції КА та його 

обладнання від Сонця, Землі та/або при випро-

мінюванні зовнішньою поверхнею апарата в 

космічний простір.

Процес теплообміну через ЕВТІ є поєднанням 

передачі теплоти випромінюванням, кондуктив-

ності по елементах конструкції ЕВТІ та молеку-

ЕВТІ мали перфорацію екранів отворами діаметром 2 мм з кроком 50 мм для відведення повітря, що міститься між ша-

рами теплоізоляції і яке відводиться у процесі відкачування газового середовища з вакуумної камери ТВК-0.12. Показано, 

що найбільш ефективною є двадцятишарова екранно-вакуумна теплоізоляція, яка має термічний опір в діапазоні темпе-

ратурних напорів 125...205 оС відповідно 6.5...4 м2К/Вт, що в 1.75 рази вище, ніж для десятишарової ізоляції. Визначено, 

що застосування зразків ЕВТІ з кількістю шарів понад 20 не призводить до суттєвого зростання її ефективності.

Найкращі зі зразків рекомендовано для використання у виробах космічної техніки.

Ключові слова: екранно-вакуумна теплова ізоляція, термовакуумні випробування, тепловий потік випромінювання, тем-

пературне поле, питомий термічний опір, температурний напір, космічний апарат, чохол.
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лярною теплопровідністю газу, що розміщується 

між шарами. Конструкція ЕВТІ завжди перед-

бачає зведення до мінімуму зазначених форм 

теплоперенесення.

Наприклад, складова молекулярної теплопро-

відності газу, розміщеного між шарами ЕВТІ, 

суттєво зменшується при зменшенні тиску до 

значень 0.1...1 мПа, тому нею можна знехтувати 

у розрахунках чи вакуумних випробуваннях при 

подальшому зменшенні тиску.

Передача теплоти випромінюванням мінімі-

зується за рахунок великої кількості металізо-

ваних екранів з низьким коефіцієнтом випромі-

нювання, розділених між собою теплоізоляцій-

ними синтетичними плівками/прокладками. 

Крім того, передача теплоти за рахунок кон-

дуктивності мінімізується за рахунок застосу-

вання прокладок з низькою щільністю укладан-

ня і незначною теплопровідністю розділюваль-

них екранів.

У конструкції ЕВТІ завжди передбачається 

на її поверхнях певна кількість вентиляційних 

отворів, що дає змогу молекулам повітря без-

перешкодно залишати міжекранні проміжки, 

проте таке перфорування матеріалу одночасно 

призводить і до зменшення ефективності цих 

екранів.

Таким чином, залежність поперечної тепло-

провідності, що розглядається як сума кон-

тактної і променевої складової, від щільності 

укладання шарів ЕВТІ і зусилля, що їх стискає, 

пов’язана з характерним мінімумом, що спосте-

рігається на сумарних експериментальних кри-

вих [3]. Як відзначається у роботі [3], визначен-

ня цього мінімуму, що базується на роздільному 

вкладі зазначених видів теплопереносу, є осно-

вним завданням оптимізації нових типів теплоі-

золяції, що розробляються дослідниками.

З іншого боку, співвідношення вкладу окре-

мих механізмів контактного та променевого 

теплопереносу у діапазоні температур –196...

+150 оС змінюється на порядок. Тому розраху-

нок характеристик багатокомпонентної ЕВТІ 

числовими методами, незважаючи на строгий 

фізичний підхід, залишається приблизним і час-

то розходиться з експериментом. В інженерній 

практиці у зв’язку зі складністю побудови розра-

хункових моделей теплопередачі у багатошаро-

вих композитних матеріалах [2, 10, 11] найчас-

тіше використовуються різні експериментальні 

методи підбору теплозахисту з ЕВТІ, результати 

якого зіставляються з розрахунковими даними, 

на основі чого приймається кінцеве рішення.

При виборі оптимальної ЕВТІ широко ви-

користовуються наземні експериментальні екс-

прес-методи безпосереднього визначення тер-

мічних опорів ЕВТІ — повного R
ЕВТІ

 або пито-

мого r
ЕВТІ

 [1, 9], які дають змогу досить просто 

розрахувати зазначені узагальнені параметри з 

точністю, достатньою для такого роду експери-

ментів. Ці методи базуються на прямих вимірю-

ваннях поперечного теплового потоку випромі-

нювання і розподілу температурного поля, що 

встановлюється на поверхнях ЕВТІ в умовах, які 

наближено моделюють космічний простір.

Методи експериментального дослідження 

властивостей ЕВТІ [4, 12—14, 16—21] та оброб-

ки результатів, специфікації експерименталь-

ного обладнання, а також характеристики екс-

периментальної установки мають вирішальне 

значення для розуміння, порівняння та аналізу 

даних про теплові характеристики ЕВТІ, отри-

маних різними національними лабораторіями 

та установами. Так, технічний стандарт США 

ASTM 1774 [13] містить детально описані абсо-

лютні і порівняльні методи/протоколи випробу-

вань для вимірювання теплових характеристик 

Рис. 1. Приклади багатокомпонентної ЕВТІ: а — загаль-

ний вигляд зразків ЕВТІ (1 — екран алюмінований, 2 — 

прокладка синтетична); б — шторка з ЕВТІ для термо-

регулювання блока апаратури КА [ 4]
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вальні прокладки з дакрону, при моделюванні 

умов їхного функціонування на орбіті. Внутріш-

ні шари ЕВТІ виготовлено з майлару, алюмі-

нованого з двох сторін, його товщина не пере-

вищує 6 мкм. Для зовнішньої обшивки зразків 

ЕВТІ використано каптон, алюмінований з 

внут рішньої сторони (середня товщина не біль-

ше 50 мкм). Середня товщина внутрішньої об-

шивки алюмінованого каптону з двох сторін 

не перевищує 25 мкм. Як ізоляційні прокладки 

ЕВТІ використано дакрон, товщина якого не пе-

ревищує 200 мкм.

Для випробувань конструктивно виготовля-

лися збірки теплоізоляції у вигляді прямокутної 

мати з габаритними розмірами 200 × 300 мм. Вс і 

зразки досліджуваних ЕВТІ мали перфорацію 

екранів отворами діаметром 2 мм з кроком 50 мм 

для відведення повітря, що розміщується між 

шарами теплоізоляції, у процесі відкачування з 

вакуумної камери ТВК-0.12 (рис. 2).

Стенд ТВК-0.12 [8] призначено для експери-

ментальних досліджень теплових режимів мало-

габаритних виробів космічної техніки, зокрема 

наносупутників формату 2U КА в умовах назем-

ного комплексного моделювання космічного 

простору.

Стендом одночасно відтворюються основні 

фактори тепловакуумного впливу космічного 

простору на випробуваний об’єкт: глибокий ва-

куум, низька температура і високий ступінь по-

глинання навколишнього середовища та соняч-

не випромінювання об’єкта досліджень.

Корисний об’єм вакуумної камери становить 

0.12 м3, мінімальний залишковий тиск у вакуум-

ній камері у режимах відсутності натікання з до-

сліджуваного об’єкта не перевищує 10–6 мм рт. 

ст., холодоносієм слугує рідкий азот, мінімальна 

температура КЕ досягає 80 К, ступінь чорноти 

поверхні КЕ — не менша за 0.92.

До складу стенду ТВК-0.12 входять: вакуумна 

установка, кріогенна система, автоматизована 

багатоканальна система вимірювання темпера-

тури (БСВТ), опорно-поворотна плита.

Складові стенда, засоби вимірювань та їхні 

похибки приведено в табл. 1.

Умови проведення наземних випробувань ЕВТІ 

відповідають таким значенням параметрів стенда:

ізоляційних матеріалів і систем ЕВТІ у кріоген-

них і вакуумних умовах. Ці методи можуть ви-

користовувати, як зріджені гази (азот, гелій), так 

і кріоохолоджувачі (кріостати, КЕ та інша кріо-

генна техніка) для спрямування теплового пото-

ку від джерела генерації до стоку.

Тепловий потік за цим стандартом можна ви-

значити таким чином:

  калориметричним методом, тобто визна-

ченням кількості теплоти, яка необхідна для па-

роутворення певного об’єму рідкого газу (азоту, 

водню тощо) за визначений період часу;

  за показаннями електричної потужності, що 

подається на джерело генерації теплового пото-

ку (зазвичай електричний нагрівач);

  за температурними характеристиками по-

верхонь системи нагрівач — холодильник (на-

грівач — кріоекран).

Наприклад, для визначення теплового потоку 

і ефективної теплопровідності ЕВТІ в роботах 

[12, 14, 18] використовується саме калориме-

тричний метод вимірювання швидкості вики-

пання (випаровування) рідкого азоту з посуди-

ни, ізольованої дослідною ЕВТІ у стаціонарних 

умовах.

З іншого боку, незважаючи на високу якість 

і точність представлених методів, експеримен-

тальні дослідження характеристик ЕВТІ за стан-

дартом ASTM 1774 потребують значних матері-

альних та технічних затрат на їхню підготовку та 

проведення.

Враховуючи зазначене вище, автори розро-

били метод дослідження та отримання надійних 

експериментальних значень питомого терміч-

ного опору r
ЕВТІ

 для сучасних матеріалів ЕВТІ, 

які мають різні теплофізичні та механічні влас-

тивості. Метод дає змогу з точністю, достатньою 

для інженерного використання, розробляти 

найбільш ефективний тепловий захист виробів 

космічної техніки.

МЕТОДИКА ДОСЛІДЖЕНЬ, ЗРАЗКИ ЕВТІ, 
ОБЛАДНАННЯ, АПАРАТУРА, ЗАСОБИ ВИМІРЮВАНЬ

Метою тепловакуумних випробувань є визна-

чення питомих термічних опорів зразків чохлів 

ЕВТІ, виготовлених з нових матеріалів — кап-

тону та майлару, між якими розміщені розділю-
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мінімальний залишковий тиск у вакуумній 

камері p = 5·10–5 мм рт. ст.,

мінімальна температура КЕ Т
КЕ 

= –180 °С,

ступінь чорноти поверхонь нагрівачів і КЕ 
0.9,

потужність теплового випромінювання осно-

вним нагрівачем P  23.0 ± 0.5 Вт.

Випробування кожного зразка продовжува-

лись до досягнення встановленого (стаціонар-

ного) режиму, тобто доти, доки зміна температу-

ри будь-якого давача на ЕВТІ та нагрівачах буде 

не більшою за 2 оС/год. У період випробувань 

контроль температур Ті здійснюється автома-

Рис. 2. Загальний вигляд експериментального стенду 

ТВК-0.12: 1 — досліджуваний зразок ЕВТІ, 2 — тепло-

ізоляційна оболонка, яка обтягує жорсткий каркас, 

3 — основний електронагрівач, 4 — компенсаційний 

електронагрівач, 5 — елементи кріплення зразка ЕВТІ, 

точки — зовнішні давачі на поверхнях (непарні, ближні 

до КЕ), кружки — внутрішні давачі на поверхнях (парні, 

ближні до нагрівача).

Таблиця 1. Перелік обладнання, апаратури, засобів вимірювань, що застосовувалися у дослідженнях ЕВТІ

Обладнання, апаратура, засоби вимірювання Позначення Призначення

Ваккумна камера ТВК-0.12 Моделювання зовнішніх космічних впливів 

(підтримка низького вакууму)

Азотний кріоекран КЕ Моделювання зовнішніх космічних умов та під-

тримання низької температури навколишнього 

середовища («холодний», «чорний» космос)

Електронагрівачі ніхромові закритого типу 

зачорнені (200 ´ 300 мм):

основний ЕНО ЕНО — створення теплових потоків, що падають 

на зразки ЕВТІ

компенсаційний ЕНК ЕНК — забезпечення теплової рівноваги між 

випромінюючими поверхнями ЕНО та ЕНК

Інформаційно-вимірювальний комплекс 

НТУУ КПІ

RB-IIS Забезпечення передачі, накопичення, обробки 

та відображення експериментальної інформації

Вакуумметр, клас точності 1.5 ВИТ-2 Вимірювання вакууму та контроль коректності 

функціонування вауумного обладнання

Ватметри, класу точності 0.2 Д5020 Контроль потужності електронагрівачів (осно-

вного та компенсаційного)

Термопари мідь-константанові (діаметр 

дротів 0.2 мм), похибка вимірювань ±0.3 °С

ТП Вимірювання та контроль за температурами на 

поверхнях ЕВТІ, КЕ та нагрівачів

тично не рідше, ніж через 5 хв за допомогою ін-

формаційно-вимірювальної системи RB-IIS і ві-

дображається на дисплеї комп’ютера. Регулярно 

здійснюється контроль потужностей електрона-

грівачів. При цьому максимальне відхилення від 

номінальної потужності не перевищувало 1 Вт.

Монтажну схему випробувань та схему розмі-

щення зразків ЕВТІ та термопар Т1, Т2, …, Т21, 

Т22 на поверхнях ЕВТІ та нагрівачах приведено 

на рис. 3. 

Методика, запропонована авторами, дає змо-

гу реалізувати одновимірну постановку зада-

чі передачі теплоти крізь багатошарову пласку 
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Рис. 3. Розташування давачів температур на поверхнях теплоізолювальної оболонки, нагрівачів та зразків ЕВТІ: 

а — схема розташування давачів температури, б — загальний вид розміщення зразка ЕВТІ у вихідному перерізі тепло-

ізоляційної оболонки

стінку. Основний нагрівач 3 забезпечує у процесі 

експерименту випромінювання теплового пото-

ку на зразок ЕВТІ 1 лише однією своєю поверх-

нею. Протилежний бік нагрівача перебуває в 

термодинамічній рівновазі з тепловим випромі-

нюванням завдяки компенсаційному нагрівачу 

4. Для уникнення теплових втрат у навколишнє 

середовище нагрівачі розміщено всередині жор-

сткої теплоізоляційної оболонки 2.

Рівність середніх температур поверхонь ви-

промінювання основного та компенсаційного 

нагрівачів забезпечувалася за допомогою регу-

ляторів електричних потужностей. Контроль се-

редніх температур при цьому здійснювався від-

повідно термопарами Т1, Т2 та Т5, Т6.

На поверхнях основного (3) та компенсацій-

ного (4) нагрівачів було закріплено давачі тем-

ператури Т1...Т6. Кількість давачів температури, 

які було встановлено на поверхнях одного зразка 

ЕВТІ, дорівнювала шести (по три на внутрішній 

стороні, ближче до основного нагрівача — Т7, 

Т8, Т9 і три на зовнішній стороні, ближче до 

КЕ — Т10, Т11, Т12). Випробуваний зразок ЕВТІ 

1 розташовувався між основним нагрівачем та 

КЕ камери і закріплювався до оболонки 2 за до-

помогою елементів кріплення 5 (рис. 3, б).

Під типорозміром при цьому вважалось кіль-

кість внутрішніх шарів зразків ЕВТІ — 10, 15 та 

20. Кількість типорозмірів досліджених зразків 

ЕВТІ становила по три з 10, 15 та 20 шарами від-

бивних екранів і теплоізолювальних прокладок, 

що загалом склало випробування дев’яти зраз-

ків ЕВТІ. Кожний зразок ЕВТІ закріплювався 

з вільно укладеними шарами, тобто при відсут-

ності застосування механічної стискної до по-

верхонь ЕВТІ сили. Зразки встановлювалися 

вертикально і паралельно по відношенню до ви-

промінювальної поверхні основного нагрівача 

(рис. 3). Таким чином, вплив щільності укладан-

ня на 1 см товщини зразка та сили стискання на 

питомий термічний опір в даних дослідженнях 

не контролювався.

МЕТОДИКА ОБРОБКИ 
ЕКСПЕРИМЕНТАЛЬНИХ ДАНИХ

Тепловий потік випромінювання за стандартом 

[13] визначався на основі аналізу розподілу тем-

пературного поля поверхонь системи «основний 

нагрівач — ЕВТІ — КЕ» (рис. 4).

Методика розрахунку питомого термічного 

опору ЕВТІ базувалася на припущенні, що те-

плообмін випромінюванням відбувається у ста-
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Рис. 4. Розрахункова теплова схема термовакуумних ви-

пробувань: 1 — основний нагрівач, 2 — КЕ камери, 3 — 

алюміновані екрани ЕВТІ, 4 — теплоізолювальні про-

кладки ЕВТІ

ціонарних умовах між твердими пласкопара-

лельними поверхнями, між якими розташовано 

багатошарову стінку з тонкостінних екранів. 

Розрахункову теплову схему випробувань пред-

ставлено на рис. 4. У відповідності зі схемою 

було прийнято:

1) джерелом зовнішнього теплового потоку 

випромінювання є лицьова поверхня основного 

нагрівача 1 з середньою температурою поверх-

ні Т
Н

, яка визначалася за результатами прямих 

температурних вимірювань та мала відому вели-

чину ступеня чорноти 
Н

;

2) поглинальною поверхнею теплового по-

току випромінювання був КЕ (2) з середньою 

температурою поверхні, яка дорівнювала темпе-

ратурі кипіння азоту Т
КЕ

 та мала відомий ступінь 

чорноти 
КЕ

;

3) ЕВТІ складалася з n шарів тонкостінних 

екранів 3 з теплоізоляційними прокладками 4 

при допущенні, що екрани розташовуються пер-

пендикулярно до напрямку потоку випроміню-

вання, і відстань між ними набагато менша за 

їхні габарити.

Сумарний тепловий потік, що передається од-

нією поверхнею основного нагрівача через ЕВТІ 

та поглинається КЕ, розраховувався за відомою 

формулою [22]

 

4 4
H KE

EBTI H KE 0 EBTI
1

1 100 100
T TQ c F

N 

                
,  (1)

де c
0
 = 5.67 Вт/(м2·К4) — коефіцієнт випроміню-

вання абсолютно чорного тіла, N = n + 1 — кіль-

кість екранів в ЕВТІ, n — кількість шарів ЕВТІ, 

F
ЕВТІ

, м2 — площа поверхні ЕВТІ.

Приведений ступінь чорноти 
Н-КЕ

 теплооб-

мінної системи «основний нагрівач — ЕВТІ — 

КЕ» залежить від відомих ступенів чорноти вза-

ємовипромінювальних поверхонь основного на-

грівача і КЕ і розраховується за формулою [22]

H-KE
H KE

1 ,
1/ 1/ 1

 
   

 
де 

Н 
= 0.92 — ступінь чорноти поверхні осно-

вного нагрівача, 
КЕ 

= 0.92 — ступінь чорноти 

поверхні КЕ.

Виходячи з виразу (1), питомий термічний 

опір ЕВТІ визначався за формулою

 

EBTI1 EBTI2
EBTI EBTI

EBTI

T Tr F
Q


  , (2)

де T
ЕВТІ1

 — середня температура граничної по-

верхні внутрішньої обшивки ЕВТІ з боку осно-

вного нагрівача (1), яка дорівнює середньому 

арифметичному значенню показань давачів Т7, 

Т9, Т10; Т
ЕВТІ2

 — середня температура граничної 

поверхні зовнішньої обшивки ЕВТІ зі сторони 

КЕ (2), яка дорівнює середньому арифметично-

му значенню показань давачів Т10, Т11, Т12.

АНАЛІЗ РЕЗУЛЬТАТІВ ДОСЛІДЖЕНЬ

Відповідно до представленої вище методики 

було здійснено обробку отриманих експеримен-

тальних даних та проведено подальший їхній 

аналіз. Отримані оцінки питомого термічного 

опору r
ЕВТІ

 порівнювались для дев’яти дослід-

них зразків, виготовлених з однакового матері-

алу з різною кількістю шарів. Вивчалися по три 

зразки з 10, 15 та 20 шарами.

Результати експериментальних досліджень 

багатошарових зразків ЕВТІ представлено у ви-

гляді графічних залежностей на рис. 5. Зміну 

питомого термічного опору при встановлено-

му тиску в камері 5·10–5 мм рт. ст. в залежності 

від різниці температур на граничних поверхнях 

ЕВТІ та кількості шарів показано на рис. 5.

Розшарування кривих 1, 2, 3 на рис. 5 при од-

накових потужностях випромінювання поверхні 

ЕВТІ (рис. 4) відбувається через збільшення те-
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плоізоляційних шарів ЕВТІ. У діапазоні темпе-

ратурних напорів Т
ЕВТІ 

= 125...205 оС спостері-

гається поступове та повільне зменшення опору. 

Так, для десятишарової ЕВТІ у зазначеному діа-

пазоні температурних напорів опір зменшується 

від 4 до 2 м2К/Вт. Водночас для зазначеного діа-

пазону температурних напорів питомий терміч-

ний опір двадцятишарової ЕВТІ в середньому 

більший у 1.75 разів, ніж десятишарової.

Для порівняння результатів з іншими дослід-

женнями на рис. 5 нанесено експериментальні 

дані [10] (крива 4) та [15] (крива 5). У зазначених 

роботах застосовувався калориметричний метод 

досліджень, враховувалась кількість шарів та па-

раметр щільності укладання екранів ЕВТІ. Ма-

теріали ЕВТІ, застосовані в роботах [10] і [15], 

були різними, відрізнялися вони також від ЕВТІ, 

яку було використано в даному дослідженні. Як 

видно з рис. 5, в розглянутому діапазоні темпе-

ратурних напорів Т
ЕВТІ

 практично всі дані по 

десятишаровій ЕВТІ (крива 1) лежать між да-

ними кривих 4 та 5. При збільшенні теплового 

потоку випромінювання основного нагрівача 

в області Т
ЕВТІ 

= 200 оС значення термічного 

опору збігаються з даними [10] і не перевищують 

2 м2К/Вт. При менших температурних напо-

рах Т
ЕВТІ

 = 125 оС значення термічного опору 

збільшуються і становлять 3.75...4.0 м2К/Вт, що 

збігається з результатами [15]. На рис. 5 кружка-

ми нанесено експериментальні дані робіт [1, 9] 

для двадцятишарової ЕВТІ, де за прокладки ви-

користовувались гофрована плівка та скловуаль. 

У дослідах [1, 9] зразок ЕВТІ повністю огортав 

плаский електронагрівач, на його поверхні та 

поверхнях ЕВТІ закріплялися термопари, і вся 

конструкція розташовувалася у тепловакуумній 

камері. Методика давала змогу визначати тер-

мічний опір за результатами безпосередніх ви-

мірювань поля температур та теплового потоку 

випромінювання. Як бачимо з рис. 5, дані [1, 9] 

достатньо добре корелюють з даними для два-

дцятишарової ЕВТІ (крива 3).

На рис. 6 представлено експериментальні за-

лежності питомого термічного опору від кількос-

ті шарів та середньої температури ЕВТІ (Т
ЕВТІ

). 

Видно регулярне розшарування кривих 1, 2, 3 за 

середньою температурою ЕВТІ, яка визначала-

ся за результатами прямих вимірювань темпе-

ратурних полів граничних поверхонь ЕВТІ. Як 

бачимо з рис. 6, збільшення термічного опору 

відбувається по мірі збільшення кількості шарів 

n та зменшення середньої температури ЕВТІ, 

пов’язане з випромінювальною дією основного 

Рис. 5. Залежність питомого термічного опору ЕВТІ від 

температурного напору: 1 — десятишарова ЕВТІ, 2 — 

п’ятнадцятишарова ЕВТІ, 3 — двадцятишарова ЕВТІ, 

4 — десятишарова ЕВТІ [ 10], 5 — чотиришарова ЕВТІ 

[15], кружки — двадцятишарова ЕВТІ [ 1, 9]

Рис. 6. Залежність питомого термічного опору від кіль-

кості шарів і середньої температури ЕВТІ: 1 — Т
ЕВТІ

 = 

= 293 К (+20 оС), 2 — Т
ЕВТІ

 = 248 К (-25 оС), 3 — Т
ЕВТІ

 = 

= 232 К (-41 оС)
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нагрівача, тобто, що більшою була потужність 

основного нагрівача, то вищою ставала темпера-

тура ЕВТІ. При цьому подальше збільшення ша-

рів не призводило до суттєвого збільшення опо-

ру, тому двадцятишарове ЕВТІ для даних тепло-

вих умов можна вважати найбільш ефективним.

ВИСНОВКИ

В лабораторії НТУУ «КПІ ім. Ігоря Сікорського» 

проведено тепловакуумні дослідження з метою 

визначення термічного опору серії зразків чохлів 

ЕВТІ. Отримано нові значення питомих терміч-

них опорів ЕВТІ і вплив на них теплових потоків 

випромінювання та кількості шарів. 

Основні результати досліджень такі.

1. Запропоновано методики випробувань і об-

робки експериментальних даних, які дають стій-

кі результати, що не суперечать теплофізичним 

законам та даним інших досліджень.

2. Встановлено, що найбільший питомий тер-

мічний опір має двадцятишарове ЕВТІ. У діапа-

зоні температурних напорів 125...205 оС він до-

рівнює 6.5...4 м2К/Вт відповідно.

3. Уперше представлено дані впливу кількості 

шарів на питомий термічний опір ЕВТІ.

4. Показано, що вплив кількості шарів на пито-

мий термічний опір, починаючи з двадцяти, стає 

незначним, тому подальше збільшення кількості 

шарів ЕВТІ з точки зору її вартості для практич-

ного застосування може бути недоцільним.
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THERMAL VACUUM RESEARCH OF SAMPLES OF MULTI-LAYER INSULATION

The paper reports the results of thermal vacuum tests of samples of multi-layer insulation (MLI) covers that differ in the number 

of layers. The research was performed on the experimental stand TVC-0,12. Methods for conducting thermal-vacuum studies 

and processing experimental results to determine the specific thermal resistance of samples of MLI are presented.

The covers are produced from kapton and mylar with dacron spacers between them. At the same time, the inner layers of the 

MLI are made of mylar, aluminized on both sides, and its thickness does not exceed 6.0 microns. The outer covering of samples 

of MLI is made of kapton, aluminized on the inside with an average thickness of no more than 50 microns. The average thick-

ness of the inner lining of the aluminized kapton on both sides does not exceed 25 microns. Dacron with a thickness of no more 

than 200 microns is used as insulating gaskets for the MLI.

For the tests, thermal insulation samples of the MLI were constructed in the form of a rectangular mat with dimensions of 

200 × 300 mm. All samples of the studied MLI had perforations of the screens with holes with a diameter of 2 mm with a pitch 

of 50 mm to remove the air located between the layers of thermal insulation and which is removed during the pumping of the gas 

environment from the vacuum chamber TVC-0.12.

It is shown that the most effective is the twenty-layer multi-layer insulation, which has a thermal resistance in the range of 

temperature heads (125—205) oC, respectively  (6.5—4) m2·K/W, which is 1.75 times higher than that of the ten-layer one. It 

has been determined that the use of samples of multi-layer insulation with more than 20 layers does not lead to a significant 

increase in its efficiency.

The best samples are recommended for use in space technology products.

Keywords: multi-layer insulation, thermal vacuum research, radiation heat flux, temperature range, thermal resistance, tem-

perature head, spacecraft, cover.




