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[ 摘要 ]   热防护材料是高超音速飞行器的重要设

计内容，是其在热环境中保持结构完整性的关键因素。

随着高超音速飞行器航程和速度的不断增加，热防护材

料表现出越来越重要的作用。为了更好地使用热防护

材料，简要介绍了热防护材料使用的环境和要求，以及

一些飞行器常用的热防护材料，并针对热防护材料的工

程应用进行了论述。
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[ABSTRACT]   Thermal protection materials are 
important to the design of hypersonic aircraft, and are 
the key factors keeping integrate in thermal environment. 
As the range and speed of aircraft are increasing, thermal 
protection materials are more and more vital. In order to 
use these materials better, thermal environment and re-
quirement for thermal protection materials are explained. 
Some correlative materials for aircraft are introduced, and 
engineering application for thermal protection materials is 
discussed.
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美国 Hyper-X 计划中的 X-51A“乘波者”飞行器

已于 2013 年 5 月进行了第四次高超音速飞行的测试。

X-51A 由 B-52H 轰炸机运载发射，在约 370s 的测试过

程中，X-51A 飞行了 425km，最快速度高达 5.1 马赫数

（图 1 和图 2）。由于具有无可比拟的优势，高超音速飞

行器已经成为当前以及未来航空航天飞行器发展的重

要方向。

类似于 X-51A“乘波者”的高超音速飞行器，必须

使用热防护材料。作为高超音速飞行器总体结构设计

的基础技术和重要内容，热防护材料可以改善表面热

性能，有效阻隔气动加热的传导，避免飞行器因气动热

造成结构强刚度下降而出现的断裂、损毁等故障，还能

避免气动热造成内部器件工作温度过高导致的故障 [1]。

为了更好地使用热防护材料，本文简要介绍了热防护材

料使用的环境和要求，以及国外飞行器使用的热防护系
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统与材料，并针对热防护材料的工程应用进行论述。

1   热防护要求

1.1   热环境概况

高超音速飞行器在高速运动时，与空气发生强烈摩

擦，产生大量热能，形成气动加热效应，致使飞行器表面

将达到很高的温度，前缘驻点的温度高达上千摄氏度，

甚至数千摄氏度，如美国 PLS 小型航天飞机头锥驻点温

度可达 1810℃，其他部位外表面温度约 1300℃ [2]，远远

超过常规结构金属材料的熔点。

不同飞行任务的飞行器，其结构和使用要求不同，

所面临的热环境亦不同，但是针对苛刻的高温工况，如

果只使用传统金属材料，而不使用热防护材料，将难以

满足预定的任务要求。

1.2   材料要求

高超音速飞行器的任务剖面和寿命剖面不同，对热

防护材料的要求亦不同，但作为热防护结构，均要求其

具有优异的热防护性能，较高的比强刚度等常规性能，

图1   X-51A“乘波者”高超音速飞行器图

Fig.1   Image of X-51A WaveRider in flight

图2  挂载于B-52H机翼下的X-51A

Fig.2   X-51A carried under the wing of B-52H
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优秀的环境适应性和足够的寿命，以及良好的工艺性维

修性，可接受的成本等特点。

2   热防护系统与材料

2.1   热防护系统

受热环境、力学环境、可重复飞行以及成本等因素

的限制，飞行器的不同部位可能采用多种不同类型的防

热系统。常见防热系统是：被动防热系统、半被动防热

系统和主动防热系统。上述各防热系统所用的材料方

案截然不同，所涉及的材料包含先进的 C/C、SiC/C、柔

性陶瓷隔热毡、陶瓷防热瓦等。近年来，新型 ARMOR

（Adaptable Robust Metallic Operable Reusable）热防护系

统更是受到广泛关注。而大气层内运动的飞行器主要

采用被动式防热材料系统，所用材料多为非金属烧蚀防

热材料和隔热材料等 [3-4]。

常用的结构热防护方案，一般通过提高金属结构耐

热性，并结合热防护材料的使用得以实现。提高金属结

构耐热性有利于保持原有结构、简化制造工艺，为了实

现高比强 / 比刚度、结构紧凑等要求，通常选择高温铝 /

镁、钛合金等材料；而采用热防护材料，能够大幅降低金

属耐热要求，该方案的适应性更强，外层热防护材料可

以提高结构热可靠性，而内层热防护材料能够保障电子

部件正常工作。

2.2   耐热结构材料

以小型高速巡航导弹为例，由于飞行速度不断提

高，研制中不可避免地面临耐高温热防护结构材料的应

用问题。

当飞行速度达到 680~1020m/s 时，弹体表面温度高

达 200~300℃，环氧树脂基复合材料以及 2219、7050 等

规格的铝合金已无法满足应用要求。因此，国外研究

机构和厂商采用钛合金 Ti-6Al-4V 和耐热粉末铝合金

Al-Fe-V-Si 作为结构材料。随着耐热先进复合材料的

应用不断成熟，玻璃纤维 / 聚酰亚胺复合材料与石墨纤

维 / 双马来酰亚胺复合材料逐渐成为钛合金和耐热粉

末铝合金的替代品。当飞行速度为 1360~1700m/s 时，

巡航导弹表面温度将超过 593℃，国外选用 Inconel718

合金作为基本材料，该材料在 649℃时仍有好的力学性

能，但是其不足之处是密度过大。随着飞行速度进一步

提高，对于弹体表面达到 650℃左右高温的国外巡航导

弹，则必须研制高温钛合金、钛铝等金属间化合物基合

金或者耐高温的聚苯并咪唑（PBI）复合材料 [4-5]。

2.3   热防护材料

常用热防护材料，不仅包含阻隔型、烧蚀型、辐射型

等防热涂层材料，还包括了防热型复合材料以及热控材

料。

阻隔型防热涂层材料通常指在粘合基体（树脂）中

加入大量轻质隔热填料制得的一类中空结构的轻质

防热材料，具有热导率低（≤ 0.25W/（m·K））、密度低

（≤ 1.0g/cm3）的特点。

烧蚀型防热涂层材料通常指在严酷气动热环境中，

通过物理或化学反应吸收、消耗大量的热量，防止外部

热量传入结构内部的一类工程防热材料。烧蚀结构通

常为单层，也有两层或多层结构，它由烧蚀层与隔热层

组成。

国外热防护材料多采用环氧、酚醛、有机硅、双马或

高温树脂改性的坚韧基体，填充以软木粉（ARMOR 公

司）、玻璃空心微珠、短切纤维等轻质隔热填料和助剂制

成防热涂层材料和防热型复合材料。相关信息有： （1）

美国专利（4077921（921））提出低密度烧蚀热防护复

合材料以及防止出现裂纹的改进措施； （2）美国空军试

验室对多种通用聚合物低密度热防护外用涂层的可行

性、经济合理性进行了研究：Dow Corning 提供的宇宙飞

船及重返大气装备的一种外用耐烧蚀防热涂层是双组

分 RTV 硅橡胶 [6] ；美国双子星座飞船和阿波罗飞船均

采用了低密度烧蚀材料，前者为甲基硅橡胶（DC-325），

后者为石英纤维（添加酚醛球）浸渍酚醛环氧树脂材料

（AVCO 5026-39），具有更好的烧蚀、隔热性能；NASA

研制了一种超薄的防热涂层材料，该涂层可用于航天飞

行器大气层再入过程高温热防护； （3）法国宇航公司 [1]

为战略和战术导弹研制可喷涂防热涂料，主要成分为硅

树脂和中空 SiO2 颗粒，导热系数 0.10~0.15W/(m·K)、密

度 0.6g/cm3 ；（4）俄罗斯战术导弹采用 ВЩ027 防热涂

层材料；（5）大型“质子号”运载火箭使用了以氯磺化

聚乙烯弹性体为基体的低密度外热防护材料。此外，

Specialty Adhesives Inc.(Flame master)、ERG、PRC-Desoto

以及 Dow Corning 等公司也提供了 DE350、CS3802 等型

号的抗烧蚀、低密度防热涂层材料。

在飞行过程中，飞行器内部不承受高速气流的冲

刷，内部热防护材料主要考虑隔热问题，低密度隔热材

料为首选材料。目前，葡萄牙 ARMOR 公司的软木系列

贴片材料具有优异的隔热性能，并且针对形状不规则的

部位，还可以采取软木涂层进行热防护。

2.4   高超音速热防护系统及材料

高超音速飞行器的热防护在保证飞行器安全的前

提下，必须同时考虑热防护系统的重量、材料表面的热

解烧蚀量以及内部承力结构的使用温度范围。

当飞行器以高超音速飞行时，气动加热现象变得十

分显著，表面温度极高，必须进行专项热环境分析，并使

用热防护材料。当飞行器在空气中高速飞行时，飞行器

表面各部分温度分布不同，前缘、激波入射处等位置温
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度较高，其余部分温度则较低。其中前缘处温度可由下

式来估算 [7-9]， 

 Tb = T∞
(

1 + γ − 1
2 rM2

∞

)

          ，

式中，r 为温度恢复系数，可取 r=0.845。

高超音速飞行器热防护系统主要分主动热防护系

统、半主动热防护系统以及被动热防护系统 [9]。主动式

热防护方案常采用发汗冷却、薄膜冷却和来流冷却等方

式，由工作流通（冷却流）带走、耗散全部或绝大部分热

量；而被动式热防护方案无须工作流体（工质）来排除

热量；半主动式热防护介于两者之间。目前，考虑到结

构尺寸、载重、维护保障等诸多限制因素，高超音速飞行

器主要采用被动热防护系统。

以 X-43A 为例，其热环境具有时间长、中等焓值、

中等热流的特点，巡航时存在层流和湍流加热，在前缘

等局部位置气动加热比较严重，由于对飞行器外形变化

和防热层重量均有严格要求，要求在受到气动力、热的

环境下多次重复使用，同时超燃发动机对于进入气体的

品质有严格要求，不允许防热材料发生热解、烧蚀以及

结构材料脱落等现象，所以防热方案必须采用无烧蚀的

辐射防热方案，其大面积区域通常采用“辐射蒙皮 + 隔

热层 + 金属承力件”的组合方案。有报道称其采用了

AETB（Alumina Enhanced Barrier Tiles），舵翼面前缘采

用了碳 / 碳复合材料，其余为高温合金，该类飞行器热

防护系统与材料的设计大量借鉴了航天跨大气层飞行

器的热防护技术 [8]。

王安龄等 [10] 针对高超音速飞行器研究了非均匀材

料，其特征为：外层部分为稳定抗烧蚀、抗剪切的紧密结

构材料，内层为密度轻、导热效率高的稀松材料，中间为

逐渐过渡层。采用这类新型防热材料代替以往的传统

均匀材料，可以减轻防热重量，大大提高防热效率。

3   工程应用

热防护材料由设计进展到工程应用，必须经历充分

的试验与验证，这一过程不仅涉及了常规性能研究、热

防护性能研究、环境适应性与寿命研究，而且涵盖了提

高工艺性能与维修性能、降低成本的工程化研究。

3.1   常规性能研究

热防护材料常规性能研究包括不同温度、不同时长

的理化性能和力学性能研究，可依据相应的标准、规范

（Mil\ASTM 等）和专业试验方法进行试验与验证。

热防护材料常规性能的数据积累，能够为热防护材

料的工程应用提供初步的参考。

3.2   热防护性能研究

由于常规的理化试验难以模拟真实的热防护环境

与条件，需要采用特殊工况的静热联合试验、高速风洞

试验等（图 3），以尽可能地模拟实际环境与条件 [2]。

据报道，美国 General Dynamic 公司建立了利用石

英灯配合快速加热，进行热环境的模拟，并且同步进行

样机工作性能测试的试验方法 [11]。随着计算机技术的

发展，虚拟仿真技术在材料的热防护性能设计中不断发

挥作用。除了 FLUENT 软件，CFD-FASTRAN 气动多体

运动及气弹分析软件、CFX 商业流体软件等已经广泛应

用于材料的热防护性能仿真设计与分析研究。

上述试验方法与仿真方法的应用不断完善材料的

热防护性能研究，为其工程应用奠定了更为坚实的基

础。

3.3   环境适应性与寿命研究

为了实现工程应用，热防护材料不仅需要满足常规

性能与热防护性能的指标要求，还必须具有优秀的环境

适应性以及足够长的寿命周期。

环境适应性试验通常先采用材料试样进行摸底试

验，之后使用样机进行环境适应性试验，一般包含高温

储存、低温储存、温度冲击、振动冲击、湿热、盐雾等一系

列环境试验，以验证任务剖面下热防护材料的环境适应

性与可靠性。

热防护材料还需要考核其寿命周期，通常采用人工

加速寿命试验结合自然储存试验，以确定热防护材料的

寿命，进而完成综合保障方案的提出与验证 [12]。

3.4   工程化研究

热防护材料的工程应用，不仅考虑其各方面性能，

而且需要考核其工艺性、维修性以及成本等因素。因此，

还要进行完善工艺路线、增加工艺裕度、提高维修性能、

降低生产成本的工程化研究，以实现具有可持续性的工

程应用。

4   结束语

热防护材料技术是高超音速飞行器完成预定作战

c

图3   高超音速飞行器风洞试验

Fig.3   Wind tunnel test for hypersonic aircraft
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任务的重要保障，将影响飞行器的综合性能、可靠性、安

全性、维修性和环境适应性等诸多指标。借鉴国内外先

进热防护材料技术，有助于缩短研制周期、节省研制经

费，有助于研制出先进可靠的高超音速飞行器。
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