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摘要:  高超声速飞行器是航空航天的一个重要发展方向, 在未来国防安全中起着重要作用1 高

超声速飞行器热防护材料与结构是高超声速飞行器设计与制造的关键技术之一,它关系到飞行器

的安全1 高超声速飞行器热防护材料与结构主要有金属TPS热防护系统、超高温陶瓷、C/ C 复合材

料等1 从材料制备、抗氧化、力学与物理性能表征等方面综述了热防护材料与结构的研究与应用

现状,评述了其发展趋势1 
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引   言

高超声速( hypersonic)一般指的是流动或飞行的速度超过 5倍声速,即 Mach数超过 51 高
超声速飞行器包括弹道导弹、拦截导弹、高超声速巡航导弹、再入飞行器、跨大气层飞行器以及

高超声速飞机等1 以高机动性、远距离精确打击为主要技术特征的高超声速飞行器已成为航
空航天的主要发展方向, 将在未来国家安全中起着重要作用1 与传统飞行器相比,高超声速飞

行器具有极大的优势,可以有效地减少防御响应时间, 增强突防和反防御能力,提高飞行器生

存能力[ 1] 1 目前,美、俄、法、德、日以及印度等国家都在进行这方面研究,制定了许多发展高超

声速飞行器的计划1 如美国国防高级研究计划局的/可担负得起的快速反应导弹演示0( AR-

RMD)计划,美国空军的HyTech计划,前苏联名为/冷0的高超声速计划, 法国的/普罗米修斯
( Prometheus) 0计划及英国的 ShyFE 计划等1 在这些计划的支持下, 目前已研制成功了许多高

超声速飞行器, 如不死鸟 AIM54C, Mach数接近 5; /隼0高速巡航导弹, Mach 数 5; 快速霍克,

Mach数 5,等等1 各国正在研制速度在 10 Mach 以上的高超声速飞行器1 随着航天飞行器飞
行速度不断提高,服役环境越来越恶劣,飞行器的热防护问题对飞行器的安全起着越来越重要

的作用1 2003年美国/哥伦比亚0号航天飞机由于防热瓦损坏, 导致航天飞机在返回大气层时

爆炸解体1 因此,关于高超声速飞行器热防护材料与结构的研究具有极其重要意义1 高超声
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速飞行器热防护材料与结构主要有金属TPS 热防护系统、超高温陶瓷、C/ C 复合材料等 1 本
文从材料制备、抗氧化、力学与物理性能表征等方面综述了热防护材料与结构的研究与应用现

状,评述了其发展趋势1 

1  大面积防热材料

除高超声速飞行器最高温区(头锥、翼缘等)外其它部位热防护材料可采用大面积防热材

料1 传统的大面积防热材料是陶瓷瓦, 然而它却具有脆性大,抗损伤能力差,维护成本高,更换

周期长的缺点1 金属 TPS是现代热防护系统的发展方向1 
1. 1  结构设计

20世纪 70年代在美国空军 X-20计划资助下[ 2] ,美国兰利( Langley)研究中心开始研究金

属热防护系统1 此后,金属热防护系统结构设计不断改进,由早期的金属支架结构、金属多层

壁结构、高温合金蜂窝夹层结构发展到新型ARMOR热防护结构[ 3-6] 1 
1. 1. 1  金属支架结构

用金属波纹板作为外表面,内部芯子采用多种结构形式,如波纹结构、桁条结构、蜂窝结构

以及格栅结构等(如图 1) 1 外表面板边缘用多个固定物来固定热防护板;外部热防护板与内

部结构之间放置绝热物质,但没有采取防潮措施1 

      ( a) 波纹结构                  ( b) 桁条结构

       ( c) 蜂窝结构                   ( d) 格栅结构

图 1 金属支架结构

1. 1. 2  金属多层壁结构

金属多层壁结构由金属箔和合金蜂窝夹层组成(如图 2) , 金属箔与合金蜂窝夹层之间需

通过特殊的焊接工艺连接,所选用的材料主要是钛合金和镍合金1 相对于金属支架结构,钛合

金多层壁结构具有更高耐热能力,但比较重且效率低, 尤其在高温时1 因此, 内部钛合金多层

壁箔状结构被更轻的纤维绝热层代替1 
1. 1. 3  高温合金蜂窝夹层结构

高温合金蜂窝夹层热防护结构包括上、下高低温隔热层(分别是 Cerrachrome隔热毡和 Q-

纤维隔热毡) ,其外层高温合金面板及蜂窝夹层材料为 Inconel 617, 内部蜂窝夹层板材料为钛
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合金, 如图 3所示1 改进的高温合金蜂窝夹层热防护结构采用一层轻质的高温隔热材料( Saffil

隔热毡) , 并用薄箔取代底层的钛合金夹层板的中心部分,进一步降低了热防护系统的质量1 

图 2  金属多层壁结构   

图 3 高温合金蜂窝夹芯结构   

1. 1. 4  高温合金蜂窝夹层结构(ARMOR)

ARMOR热防护结构即可适应的、耐久的、可操作的、可重复使用的热防护结构1 这种结构
外部蜂窝夹层板是通过金属支架在面板盒的每一个角上与 TPS 支撑结构相连接,压力载荷通

过4个柔性支架与面板盒的桁条结构相互作用1 柔性支架采用镍基合金 Inconel 7181 这种新
型的内部支架在热的外表面和冷的内表面之间提供了载荷释放的途径,既可以避免热短路又

允许外表面的自由热膨胀1 Inconel 617蜂窝夹层面板盒也可以很容易地加厚以满足所需要的

强度要求1 
1. 2  性能测试与表征

关于大面积防热材料结构性能的理论及实验研究已经有几十年的历史, Cunnington等人[ 7]

测量了 7种多层隔热结构的有效热传导系数,并进行了理论建模分析1 Keller等人[ 8]忽略固体

导热,分析了多层隔热结构的辐射换热问题1 Daryabeigi[ 9-13]应用二热流近似方法分析了辐射

换热,建立了多层隔热结构的数值分析模型1 近年来, 美国军方为了解决空天飞机的承载与防

热问题[ 14- 23] ,开发了具有承载和隔热双重功能的金属面板TPS防热结构,并对金属面板 TPS

防热结构做了一系列的建模计算和重要测试1 试验包括:内部绝热材料的制备和表征,模拟防

热结构外表面的雨水侵蚀试验,以及面板的低、高速冲击,面板风洞电弧加热射流试验,面板风

洞气动热验证试验, 面板捆在 F-15飞机下面所作飞行试验等1 NASA的研究者编制了简化的

一维程序用来设计金属及与之竞争的其他材料的热防护性能,这个程序包含了每种热防护结

构的一维非线性有限元热流近似方法,分析辐射换热, 建立了多层隔热结构数值分析模型1 
结果表明,在较高的热载下,先进金属蜂窝热防护结构最轻1 NASA 对绝热材料的研究集中在

49高超声速飞行器热防护材料与结构的研究进展



saffil氧化铝纤维和内部多层隔离绝热结构上1 内部多层隔离绝热结构是夹层结构, 由纤维绝

热材料隔离多层反射屏蔽层构成1 用作反射层的箔片是薄的 C/ SiC复合材料,表面有金或铂

的反射涂层,反射层之间由 saffil氧化铝纤维或石英纤维隔离1 稳态实验结果表明, 内部多层

隔离绝热结构的热导率仅约为等质量 saffil氧化铝纤维的一半1 NASA LaRC还尝试在 saffil氧

化铝纤维表面增加高反射涂层, 并且成功地用溶胶凝胶法制备了几种涂层1 NASA 在模拟的

可重复使用运载器的飞行环境下, 测试了防热结构板的很多性能1 单独对金属面板进行实验,

电弧加热射流试验在风洞中进行, 电弧提供类似运载器再入时承受的高温气流1 试验时将 6

个不同的面板样品放入燃料室中的电弧加热射流环境内, 验证面板飞行时承受的热和结构载

荷,并验证在高温飞行环境中金属面板之间的密封耐久性1 在弗吉尼亚州汉普顿Ma = 8的风

洞进行气动热实验, 面板在风洞中模拟高速飞行时承受的高热和风剪切,在 Ma = 7时面板结

构承受 1 093 e 风1 该设计模拟可重复使用运载器关键的飞行阶段, 验证面板承受高温超声速

流时的耐久性和密封性1 对防热结构建模,由模拟计算也可以得出, 飞行过程中防热结构板的

外表面最高温可达 982 e ~ 1 037 e ,而内层结构的温度最大值仅约为 177 e , 这说明其具有良

好的热防护效果1 先进金属蜂窝面板捆在F-15飞机下面作飞行试验,验证在高于声速时材料

的耐雨水侵蚀能力1 试验在 Ma = 1. 4、高度在 10 973 m时, 经过高速飞行, 材料没有损伤或

磨损痕迹1 热防护系统整体试验也在为 X-33先进技术验证机专门研制的特殊设施及能够模

拟超声速的环境中进行1 金属面板组件承受模拟飞行器经受的热、声、压和振动载荷1 面板承
受相当于 60次飞行任务时间,即 4倍于 X-33先进技术验证机飞行的试验时间1 在莱特-普拉

特空军基地,试验设施能模拟飞行器起飞、上升和急剧加热时的温度、振动和噪声, X-33先进

技术验证机的面板进行了热、振动和声试验, 验证了面板和密封的耐久性及使用寿命1 

2  超高温防热材料

在高超声速飞行器头锥、翼缘等极高温区域热防护结构要采用超高温防热材料1 超高温
防热材料主要有难熔金属、陶瓷复合材料、改性的碳/碳复合材料等1 由于难熔金属具有成本
高、密度大、难以加工和抗氧化性差等缺点,很难将其作为高超声速飞行器热防护材料1 因此,

陶瓷复合材料、碳/碳复合材料是超高温防热材料的发展方向1 
2. 1  碳/碳( C/ C)复合材料

碳/碳( C/ C)复合材料是碳纤维增强碳基体的复合材料, 具有高强高模、比重轻、热膨胀系

数小、抗腐蚀、抗热冲击、耐摩擦性能好、化学稳定性好等一系列优异性能, 是一种新型的超高

温复合材料1 C/ C复合材料作为优异的热结构/功能一体化工程材料,自 1958年诞生以来,在

航天航空领域得到了长足的发展, 其中最重要的用途是用于制造导弹的弹头部件、航天飞机防

热结构部件(机翼前缘和鼻锥)以及航空发动机的热端部件[ 24- 25] 1 多年来,美、法、英等国研制

开发了2向、3向、4向、7向、13向等多维 C/ C复合材料以及正交细编、细编穿刺、抗氧化、混杂

和多功能等许多种 C/ C复合材料1 虽然 C/ C复合材料具有独特的性能,但由于具有强烈的氧

化敏感性, 温度高于 500 e 时迅速氧化,如不加以保护 C/ C复合材料难以在高温下满足要求1 
因此, 关于 C/ C复合材料的研究主要集中在提高材料的抗氧化性能和抑制涂层失效两方面1 

P. L. Walker等人[ 26]提出了碳素材料的氧化机理, 其过程可分为 3个阶段: 1) 低于 600 e 时,氧

化过程由氧气与复合材料表面活性点的化学反应控制; 2) 在 600 e ~ 800 e 范围内, 由化学反

应控制向(氧化气体的)扩散控制转变,转变温度因碳素材料的不同有较大的变化; 3) 高于转

变温度时, 由氧化气体通过边界气体层的速度控制1 提高 C/ C复合材料抗氧化能力有两种途
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径:一是提高C/ C复合材料自身的抗氧化能力,二是在 C/ C复合材料表面施加抗氧化涂层1 

C/ C复合材料自身抗氧化能力的提高方法主要是基体浸渍和添加抑制剂[ 27- 32] 1 目前, 常用的

抑制剂主要有: B、B2O3、B4C和 ZrB2 等硼化物1 硼氧化后生成粘度较低的 B2O3,因而在 C/ C复

合材料氧化温度下, B2O3 可以在多孔体系的 C/ C复合材料中很容易流动,并填充到复合材料

内的连通孔隙中去, 起到内部涂层作用,既可以起到吸氧剂的作用,阻断氧的继续侵入,又可减

少容易发生氧化反应的敏感部位的表面积,即减少反应活性点1 近年来, C/ C复合材料抗氧化

涂层技术得到很大提高1 开发出了单组分涂层、多组分涂层、复合涂层、复合梯度涂层以及贵

金属涂层等方法[ 33- 43] 1 制备工艺有 CVD法、PACVD法、溶胶-凝胶法、液相反应法等1 由于涂
层与 C/ C复合材料热物理性能的差异,产生的热应力必然会引起涂层的开裂和脱落1 因此,

如何对涂层结构进行优化设计,使 C/ C复合材料与基体性能相匹配[ 44] ,防止材料热失效也是

C/ C复合材料研究的重要方向1 通过几十年的努力, C/ C复合材料性能得到很大的提高, 可以

在1 800 e ~ 2 000 e 长时间使用1 俄罗斯通过多层抗氧化涂层技术,使 C/ C复合材料在 2 000 e

有氧环境下工作1 h不破坏1 美国将耐高温的 C/ C复合材料用在超高速飞行器 X-43上, 并进

行了大量的地面和飞行试验1 但到目前为止,能在 2 000 e 以上有氧环境下长时间工作的 C/ C

复合材料还没有突破1 
2. 2  超高温陶瓷及其复合材料

超高温陶瓷一类是以 ZrB2、TaC、HfN、HfB2、ZrC等高熔点过渡金属化合物为主的复合陶瓷

体系,在极端的温度环境下( 2 000 e 以上)具有很好的化学和物理稳定性1 目前, 关于超高温

陶瓷材料的研究主要集中在材料的高温氧化和强韧化问题上1 在国外,早在上世纪五、六十年

代就提出了超高温陶瓷体系[ 45] 1 美国空军(US air force)在不同温度和压力下进行了一系列

ZrB2和 HfB2化合物抗氧化性的实验研究
[ 46-50] , 合成物中 SiC的体积含量分别为 5% ~ 50% 1 

实验发现,体积含量 20%的 SiC合成物对高超音速飞行器是最佳的1 添加 C 可以提高材料抵

抗热应力的能力,但随 C含量的增加材料的抗氧化能力在逐渐降低1 添加 SiC 可以提高 ZrB2

和HfB2的抗氧化性1 生成的氧化物最外层是富SiO2 玻璃,内层是HO2氧化物1 由于外层的玻

璃相具有很好的表面浸润性和愈合性能,提高了材料的抗氧化性1 Shaffer
[ 51]
在 ZrB2 和HfB2化

合物分别添加Ta、Nb、W、Mo、Zr、Mo0. 5Ta0. 5、Mo0. 8Ta0. 2等,发现 ZrB2加入体积含量 20%的 MoSi2

抗氧化性最好1 Pastor和 Meyer等人[ 52- 53]分别研究了添加物对 ZrB2 化合物抗氧化性的影响1 

Kuriakose等人[ 54- 57]研究了 ZrB2 质量变化与环境温度的关系, 并推广了氧化动力学方法的应

用1 一些学者[ 58-61]研究了ZrC和HfC陶瓷材料的抗氧化性,发现其在1 800 e 以下就发生氧化

反应, 限制了它们在高超音速飞行器上的应用1 70年代初期,多数学者逐渐认识到 ZrB2 和

HfB2化合物最有希望应用到 2 700 e 的高温环境中[ 62]的热防护材料1 为了在飞行中保持高超

声速飞行器锐形头锥和前缘, 满足高超声速飞行器的防热要求, 美国实施了 SHARP 计划,

NASA Sandia国家实验室研制出了 ZrB2 和 HfB2 体系的超高温陶瓷, 致密度达 98% 1 NASA

Ames研究中心对C/ C复合材料和 ZrB2基陶瓷材料进行了烧蚀对比1 结果表明, 在相同情况

下,增强 C/ C材料烧蚀量是超高温陶瓷的 131倍1 加利福尼亚空军基地进行了超高温陶瓷的
飞行试验,他们发射了3枚民兵Ó导弹,尖锐弹头由超高温陶瓷制成,在23 min亚轨道飞行中,

导弹弹头承受 2 760 e 1 回收弹头完整无缺、形状良好, 表明这种材料具有极好的抗烧蚀性1 
NASA Lewis研究中心对超高温陶瓷材料在极端环境下的氧化、烧蚀行为进行了研究1 在电弧
风洞烧蚀测试中, ZrB2基陶瓷材料表现出了良好的抗氧化和抗热冲击性能1 在 1 800 e 、300 s
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的环境下仅在材料表面形成一层非常薄的氧化层1 NASA Glenn 实验室通过不同温度循环加

热方法研究了 3种ZrB2 基陶瓷材料的抗氧化性能,采用电弧热冲击方法测试了材料的抗热震

性能1 在微结构控制方面, 美国宇航局研究了由 Zr、C、SiB4 原位反应制备的超高温材料1 

Stanley等人[ 63]研究了 3 种UHTCs材料的强度、断裂韧性、热震性能1 Monteverde[ 64]通过控制

SiC颗粒的尺寸和均匀度可以有效提高 ZrB2 陶瓷的强度,制备的 ZrB2+ SiC 陶瓷材料其强度大

于1 000 MPa1 Monteverde 分析了两种二硼化物的热力学和抗氧化性能, 发现当温度高于 1

400 e 时添加SiC会明显提高陶瓷的抗氧化性能1 文献[ 65]研究了HfB2-SiC陶瓷烧结工艺、材

料微结构与力学性能的关系1 此外,Monteverde用热压法和等离子烧结法制备HfB2-SiC高温陶

瓷,实验发现采用热压法制备的陶瓷高温强度比室温下的强度有显著降低,而采用等离子烧结

法制备的陶瓷高温下的强度和断裂韧性与室温条件下基本相同1 
超高温陶瓷另一类是 C/ SiC复合材料, C/ SiC复合材料具有低密度、高强度、耐高温、抗烧

蚀和抗冲击等优点, 其抗氧化性能也优于 C/ C复合材料1 20世纪 70年代美国 Oak Ridge 实验

室、法国 SEP 公司、德国Karslure大学开展了 C/ SiC复合材料的研究工作1 欧洲 Hermes飞船的

面板、小翼、升降副翼和机舱舱门, 英国Hotel航天飞机和法国 Sanger的热防护系统都有 C/ SiC

复合材料的应用1 西北工业大学等单位研制的 C/SiC陶瓷复合材料在 1 650 e 的氧化环境中

能够长时间工作,室温抗弯强度和断裂韧性分别达到 700 MPa以上和 19~ 20 MPa#m
1/ 2

,并通过

了大量的模拟环境和热试车考核1 关于 C/ SiC复合材料的研究主要集中在材料的制备方法和

强韧化问题上1 C/ SiC复合材料制备方法有反应熔体浸渗法( RMI)、液态聚合物浸渗法( LPI)

和化学气相渗透法( CVI) 1 Bertrand等人[ 66]采用等温化学气相渗透法( I-CVI)制备了具有微米

级和纳米级多层界面的 C/ SiC复合材料1 Boitier等人[ 67- 68]对 2. 5D C/ SiC复合材料的拉伸蠕变

性能进行测试和研究1 Dalmaz等人[ 69-70]对 2. 5D C/ SiC复合材料的循环疲劳性能和弹性模量

进行研究和分析1 Halbig 等人
[ 71- 72]

研究了 C/ SiC复合材料在静态拉应力条件下的氧化问题1 

Kiyoshis等人[ 73- 75]研究了 C/ SiC复合材料自愈合与强韧化机理,有效提高复合材料寿命, 阻止

氧化介质进入材料内部而损伤界面和纤维1 西北工业大学对制备工艺、物理和力学性能进行

了大量、系统的研究工作[ 76-77] 1 

3  结 束语

高超声速飞行器热防护材料与结构是高超声速飞行器设计与制造的关键技术之一, 它关

系到飞行器的安全1 由于服役环境的恶劣和复杂,使得关于高超声速飞行器热防护材料的研

究非常困难,是一项极富挑战性的前沿课题1 经过几十年的不懈努力,在高超声速飞行器热防

护材料与结构的制备方法、抗氧化、服役环境的模拟、力学和热物理性能表征方面都取得了突

破性进展1 但随着飞行器 Mach数不断提高,现有的热防护材料与结构还难以满足要求, 特别

能够在高温长时间氧化条件下应用的热防护材料还有待进一步研究开发1 我们认为需要在以
下方面进一步加强研究:

1) 气动热力学的理论模型与实质模拟方法;

2) 服役环境下热防护材料性能测试方法;

3) 超高温陶瓷材料氧化机理与微结构设计;

4) 超高温陶瓷材料强韧化与抗热震途径;

5) 热防护材料抗氧化/承载/抗热震一体化设计方法1 
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Abstract: Hypersonic vehicles represent future trends of military equipments and play an important

role in future war. Thermal protection materials and structures, which relate to the safety of hyper-

sonic vehicles, are one of the most key techniques in design and manufacture of hypersonic vehicles.

Among these materials and structures, such as metallic temperature protection structure, the a-high

temperature ceramics and carbon/ carbon composites are usually adopted in design. The recent pro-

gresses of research and application of ultra-high temperature materials in preparation, oxidation resis-

tance, mechanical and physical characterization were summarized.
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