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高温热管与高导热石墨烧蚀传热性能
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文　 摘　 利用石英灯辐射加热器和电弧风洞耦合加热模拟高超声速飞行器驻点高温区的加热环境,对一

种内部为高温热管和一种内部为高导热石墨的简单球柱形套装样件进行了加热试验。 利用非接触红外测温装

置对样件表面的温度进行了测量,通过与内部为 C / C 材料制成的对比样件的试验结果分析,发现高温热管和

高导热石墨均能够有效地将样件驻点高温区热量传导到柱身低温区,其中高温热管样件驻点温度降低 9. 5% ,
柱身温度升高 14. 6% ;高导热石墨驻点温度降低 14. 4% ,柱身温度升高 11. 4% ,显示两种材料均具有良好的热

疏导效果。
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Ablation and Heat Transfer Properties of High Temperature Heat-Pipe and
High Thermal Conductivity Graphite
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Abstract　 With the quartz lamps and arc-heated wind tunnel, the high temperature supersonic flowfield was
built. A principle thermal protection specimen with a high temperature heat-pipe and high thermal conductivity graph-
ite was heated in this flowfield, the surface temperature distribution was measured by infrared temperature instru-
ments. Compared with contrastive carbon / carbon composite material specimen, the stagnation point temperature of
high temperature heat-pipe was decreased 9. 5% as well as the cylinder surface temperature is increased 14. 6% , the
stagnation point temperature of high thermal conductivity graphite is decreased 14. 4% as well as the cylinder surface
temperature is increased 11. 4% ,both of the two specimens can transfer the heat load effectively from the high heatflux
field to the lower one.

Key words　 High temperature heat-pipe,High thermal conductivity graphite,Leading thermal protection,Arc-
Heated wind tunnel

0　 引言

疏导式热防护是一种新概念的热防护机制,与传

统的烧蚀热防护机制不同,它是采用防热层材料的传

热、隔热和辐射散热的物理机制将高热流区热量快速

传递到低热流区,以降低高热流区的表面温度,从而

实现非烧蚀,其原理见图 1。 高温热管和高导固体介

质(高导热石墨)对飞行器前缘高热流区的冷却是未

来先进热防护的两个主要途径。 早在 1970 年,NASA
兰利研究中心就进行了针对高超声速飞行器翼前缘

和驻点区域的热管冷却可行性试验[1];1972 年麦道

航空公司评估过四种航天飞机翼前缘防热设计,认为

热管冷却设计是切实可行并可重复使用的方案[2-3];
文献[4]比较了 3 ∶1、4 ∶1 和 5 ∶1 平纹编织尖前缘 C / C
复合材料电弧加热试验,随着热导率增加,5 ∶1 编织

结构比 3 ∶1 结构能从前缘转移走更多的热量,保证前

缘的结构完整性。 国外研究表明,利用高温热管或高

导固体介质的高导热特性,将其应用于高超声速飞行

器的高温区热防护系统,将起到良好的防热效果。
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本文针对高超声速器飞行热防护需求,分别制作

了高温热管和高导热石墨套装样件,验证了疏导式热

防护的基本原理,即利用高温热管和石墨的高导热特

性,对高超声速飞行器表面热量进行调节,降低驻点

高温区的温度,减轻该部位防热材料的压力,将热量

传到低温区,再通过辐射散热等方式将热量释放出

去。 探索高温热管和高导热石墨在高超声速飞行器

热防护中应用的可行性及有效性。

图 1　 疏导式热防护系统原理图

Fig. 1　 Schematic diagram of leading TPS

1　 高温热管和高导热石墨试验样件

热管是 20 世纪 60 年代发展起来的具有特别高

的导热性能的传热元件[5],其导热能力是铜的数千

倍,可以实现几乎没有温差的导热。 高温热管是指工

质工作温度>750 K 的热管。 本文所用高温热管外壳

为镍基合金,内部工质为碱金属钠,其他高温热管工

质也可采用钾、锂及铯等,工质的工作温度范围为

600 ~ 1 800 K。 由于碱金属在常温下为固态,适当条

件下(如石英灯辐射加热)的正常启动是保证热管安

全工作的前提。
高导热石墨是碳质元素结晶矿物,具有耐高温、

良好的化学稳定性和抗热震性等优异特性,其层向水

平热导率高达 600 W / (m·K)。 同时石墨与 C / C 材

料热胀系数相近,所制作的套装样件结构相容性较

好。
套装试验样件分两类。 一类为高温热管及对比

样件[图 2(a)],外壳为抗氧 C / C 材料,内芯分别嵌

入 Φ24. 8 mm×300 mm 高温热管和同尺寸 C / C,样件

外部直径 Φ34 mm,总长约 330 mm;第二类为高导热

石墨及对比样件[图 2(b)],外壳为抗氧化 C / C 材

料,内芯分别嵌入 Φ26 mm×150 mm 高导热石墨和同

尺寸 C / C,样件外部直径 Φ34 mm,总长约 180 mm。
样件制作过程采用了分段加工和安装,局部间隙采用

浸脂炭化工艺进行填充,以减少界面接触热阻。

(a)　 高温热管及其对比样件

(b)　 高导热石墨及其对比样件

图 2　 试验样件照片

Fig. 2　 Photograph of the test specimens

2　 试验方法及设备

电弧风洞试验在中国航天空气动力技术研究院

FD04 高超声速电弧风洞中进行,该风洞主要由电弧

加热器、混合稳压室、拉瓦尔喷管、试验段、扩压段、冷
却器及其后的真空系统组成。

高温热管的工质钠需要在较低加热条件下进行

启动,本文建立了电弧风洞对流与石英灯辐射耦合加

热的气动热环境模拟方法,即先利用石英灯辐射加热

装置对高温热管样件进行预加热,依据先前已经进行

的高温热管启动特性试验结果,以热管尾部端面测温

数据大于 250℃时刻为热管正常启动时间,约 1 200 s
之后将样件送入电弧风洞的高温高速流场进行烧蚀

传热性能试验。 表 1 为电弧加热试验状态。 图 3 为

试验设备及样件安装示意图。
表 1　 电弧加热试验状态

Tab. 1　 Test condition of arc heating experiment

状态 总焓 / MJ·kg-1 驻点热流 / MW·m-2 驻点压力 / kPa

I 10. 0 2． 9 8. 2

II 11. 0 4． 0 14

图 3　 试验设备及样件安装示意图

Fig. 3　 Sketch of the specimen and experimental facility
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3　 表面温度测量

试验中主要由样件表面温度变化考核样件的传

热特性,表面温度测点分布见图 4。
样件前端温度两个位置(驻点温度 t1、球头与柱

身相切区域表面温度 t2)的温度采用双色集成式红外

测温仪测量,其测量范围为 1 000 ~ 3 000℃,响应时

间为 10 ms,精度为±0. 75% F. S,在使用时,双色探测

器测定两个红外光谱的能量,由其比值确定目标温

度。 此测试方法不依赖绝对能量的测量,是一种高精

度、高重复性的非接触温度测量方法。 样件柱身表面

温度 t3(距驻点距离 X = 130 mm)采用单色集成式红

外测温仪测得,其测量范围为 350 ~ 2 000℃,响应时

间为 10 ms,精度为±0. 3% F. S,材料表面辐射系数设

为 0. 9。 整个样件表面温度分布采用高性能红外热

像仪测量,测量范围为-40 ~ 1 200℃,通过对获得的

红外图像分析,可得到样件表面温度分布及其随时间

变化历程。
正式测量之前,对上述 3 种温度测量方式进行了

现场校验,在试验条件下测量误差在 5%以内。

图 4　 样件表面温度测点位置分布

Fig. 4　 Distribution of the surface temperature measurement

4　 结果与分析

4. 1　 高温热管

状态 I 下高温热管及其 C / C 对比样件试验温度

曲线见图 5,取表面温度基本恒定时即电弧加热时间

t=300 s 时温度数据见表 2。

图 5　 高温热管与 C / C 样件温度变化曲线

Fig. 5　 Temperature-time curve of high temperature heat-pipe
and contrastive specimen

图 6 为两种样件在电弧加热时间 t = 300 s 时由

红外热像仪测得的沿子午线的温度分布曲线,图中离

散点为上述红外测温仪测量值。 可以看出高温热管

样件距驻点距离 X = 80 mm 后的柱面低温区温度明

显高于普通 C / C 样件,且高温热管样件表面等温性

较好。
表 2　 高温热管对比试验结果

Tab. 2　 Results of heat-pipe and contrastive specimen

测点
样件温度 / ℃

高温热管 C / C 样件
降温 / ℃ 降温率 / %

t1 1530 1690 160 9. 5

t2 1150 1284 134 10. 4

t3 832 726 -106 -14. 6

从图表中可以看出,相比于 C / C 样件,高温热管

样件驻点及样件前部降温区域较大,t1 由 1 690℃降

至 1 530℃,降温 9. 5% ;t2 由 1 284℃降至 1 150℃,降
温 10. 4% ;t3 由 726℃ 升至 832℃,升温 14. 6% 。 可

见正是由于高温热管的高导热特性,样件驻点高热量

由热管传递至柱身低温区域,减轻了高热量区域材料

的耐温负担,提升了低温大面积区域的辐射散热能

力。

图 6　 高温热管与 C / C 样件表面温度分布曲线

Fig. 6　 Temperature distribution curve of high temperature
heat-pipe and contrastive model

4. 2　 高导热石墨

状态 II 下高导热石墨及其 C / C 对比样件试验温

度变化曲线见图 7,此状态下 C / C 样件表面温度较高

(>1 700℃),在 175 s 时外壳抗氧化涂层破坏导致表

面温度急剧上升至 2 170℃,试验提前停车,取表面温

度基本恒定时即电弧加热时间为 150 s 时温度数据

见表 3。 从图表中可以看出,高导热石墨样件驻点及

样件前部存在明显的降温区域,t1 由 1 835℃降至 1
570℃,降温率 14. 4% ;t2 由 1 253℃降至 1 150℃,降
温率 8. 5% ;t3 由 542℃升至 604℃,升温率 11. 4% 。
从曲线中也可以看出,随着试验时间延长,t3 的增温

幅度会进一步增加。
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图 7　 高导热石墨与 C / C 样件温度变化曲线

Fig. 7　 Temperature-time curve of high thermal conductivity
graphite and contrastive specimen

图 8 为两种样件在电弧加热时间为 150 s 时由

红外热像仪测得的沿子午线的温度分布曲线,图中离

散点为上述红外测温仪测量值。 可以看出,高温热管

样件距驻点距离 X = 40 ~ 80 mm 后的柱面低温区温

度明显高于 C / C 样件,此温度交变区域不如高温热

管明显,高导热石墨样件表面等温性比高温热管要

差。
表 3　 高导热石墨对比试验结果

Tab. 3　 Results of high thermal conductivity graphite and
contrastive specimen

测点
样件温度 / ℃

高温热管 C / C 样件
降温 / ℃ 降温率 / %

t1 1570 1835 265 14. 4

t2 1147 1253 106 8. 5

t3 604 542 -62 -11. 4

图 8　 高导热石墨与普通 C / C 样件表面

温度分布曲线

Fig. 8　 Temperature distribution curve of high thermal
conductivity graphite and contrastive model

4. 3　 烧蚀形貌分析

图 9 给出样件烧蚀后照片比较,可以看出在低状

态Ⅰ下,高温热管及其对比样件烧蚀后表面涂层无明

显损伤,整体均保持完好;而在高状态Ⅱ下,高导热石

墨样件外壳有一块局部被剥蚀掉,露出高导热石墨内

芯,但剩余部分抗氧化层保持完好,而其对比样件的

表面抗氧化层全部被烧光,可见四周熔融的涂层裙边

和内部碳纤维层,这从另一侧面也反映出高导热石墨

对头部区域具有明显的降温效果。

(a)　 状态Ⅰ

(b)　 状态Ⅱ
图 9　 样件烧蚀后照片

Fig. 9　 Photograph of the model after ablation test
5　 结论

通过电弧风洞对流与石英灯辐射耦合加热的气

动热环境模拟方法,对高温热管、高导热石墨样件及

其对比 C / C 样件进行了烧蚀传热性能试验,结果表

明:高温热管和高导热石墨相比于 C / C 样件,其驻点

区域温度均呈现下降和柱面低温区温度上升现象,其
中高温热管样件驻点温度降低 9. 5% ,柱身温度升高

14. 6% ;高导热石墨驻点温度降低 14. 4% ,柱身温度

升高 11. 4% ,表明高温热管及高导热石墨均能将飞

行器头部高热流区热量疏导至表面低热流区,从而减

轻了驻点高热流区材料与结构承受热载荷的负担,验
证了疏导式防热在高超声速飞行器头部热防护中应

用机理。
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