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文　 摘　 综述了飞行器热防护材料的发展历史,重点介绍了典型非烧蚀热防护材料体系,并根据新型飞行

器对于热防护材料的需求,对未来热防护材料发展趋势进行了分析。
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Abstract　 Recent development of thermal protection materials has been reviewed emphasizing on the non-abla-
tive materials for aircraft. The thermal protection materials has been analyzed via the technical request of materials for
novel aircraft.
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0　 引言

热防护系统是保护在飞行器大气层中高速飞行

时免于严酷的气动热环境的伤害,长时间安全飞行。
因此,必须设计质量轻、性能好的热防护系统。 其中,
热防护材料是热防护系统最主要的功能材料,该材料

性能的好坏决定了飞行任务的成败,必须通过材料的

设计、制备和试验进行充分地优化和验证[1-3] 飞行器

的飞行热环境可概括为:长时间条件下,承受中等热

流密度,总加热量大。 因此,要求飞行器用热防护材

料具有隔热性能好、不烧蚀的特点,且材料的质量和

性能不发生变化。 通常可将上述热防护材料分为非

承载型和承载型热防护材料两类。
非承载型热防护材料在飞行器的飞行过程中仅

承受振动载荷。 一般来说,该类热防护材料仅用于飞

行速度较低(Ma<4)飞行器的热防护系统中,主要应

用于飞行器内部。 飞行器通过辐射将一部分热量从

表面再辐射出去,有小部分热量进入热防护材料内

部。 因此,热防护材料应具有较低的热导率和较高的

抗红外辐射能力。 以最薄的厚度完成热防护的要求,
从而最大程度降低热防护系统的质量和占用空间。

承载型热防护材料在飞行器飞行过程中要承受

热 /力 /振动 /噪声等综合力载荷。 该类热防护材料可

用于高速飞行(Ma>4)的飞行器热防护系统中,应用

部位在飞行器外部。 该类材料的结构包括表面层和

隔热层。 表面层具有耐高温、强度高且发射率高的特

点,隔热层同样具备低的热导率、高的抗红外辐射能

力和一定的强度和韧性。 两类材料相比,显然承载型

热防护材料要求更高,与周边的热 /力 /气流等环境发

生复杂的相互作用。 因而设计和制造难度大大提高。
本文重点介绍了典型非烧蚀热防护材料体系及

发展趋势。
1　 热防护材料发展状况

20 世 纪 60 年 代, 美 国 先 进 战 略 空 射 导 弹

(ASALM),设计飞行速度 Ma = 3. 5 ~ 4. 5,飞行时间

数百秒;该导弹采用轻质耐高温的半柔性隔热毡作为

热防护材料。 虽然由于种种原因,该导弹停止研发。
由于美军战略战术思想的变化,美国转而研发航天飞

机军民两用项目。 航天飞机返回大气层时,机体表面

温度超过 1 200℃,而航天飞机的热防护系统 /隔热瓦

保证了飞行器机体结构的完整性。 美国先后研制出
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了系列陶瓷隔热瓦,仍是美国高超声速飞行器的大面

积及特殊部位隔热结构设计过程中重要的候选材

料[4]。 2004 年 11 月,美国 X-43A 高超声速飞行器

成功进行了第二次演示验证飞行,最大飞行速度 Ma
=10。 X - 43A 机身上表面使用了带 TUFI 涂层的

AETB 陶瓷隔热瓦[5]。 美国 X-51A 也采用了类似的

隔热瓦方案。
而欧洲的超声速飞行器也采用了类似隔热瓦的

技术[6],如德国宇航公司对于高超声速飞行器(除头

锥和机翼前缘)的大面积区热防护系统开发了两种

耐高温多层隔热层,它具有纤维隔热层分隔的反射

层,采用纳米多孔材料作为隔热层。
前苏联 /俄罗斯出于战略战术的需要,一直研发

超声速巡航导弹。 从“KP -1”、“马斯基特导弹”到

“宝石”,并与印度合作研发的“布拉莫斯”超声速导

弹[7]。 上述导弹仍旧采用传统的玻璃纤维、高硅氧

纤维和玄武岩纤维作为主要的热防护材料。 而前苏

联飞行成功的“暴风雪”号航天飞机采用的也是类似

于美国航天飞机的热防护材料技术,其相关的技术指

标如表 1 所示。

表 1　 前苏联航天飞机用热防护材料

Tab. 1　 Thermal protection material for space shuttle of former Soviet Union

材料
工作温度区间

/ ℃

平均密度

/ kg·m-3

线性收缩率 / % (1 250℃)

10h 36h

热导率

/ mW·(m·K) -1

孔隙率

/ %

T3MK-10 -150 ~ 1250 140 ~ 150 6 14 50 90 ~ 95

T3MK-25 -150 ~ 1250 230 ~ 280 6 14 66 80 ~ 90

2　 典型的飞行器用热防护材料

2. 1　 玻璃纤维棉毡类热防护材料(非承载型)
玻璃纤维棉毡类热防护材料指的是玻璃纤维棉

毡、玄武岩纤维棉、高硅氧纤维棉和石英纤维棉等以

SiO2 组分为主要组成的无机纤维棉毡制品。
玻璃纤维棉具有体积密度小、热导率低,短时使

用温度可达 600℃,被广泛应用于导弹弹身热防护系

统中。 玄武岩纤维的耐高温性、化学稳定性、耐腐蚀

性、吸湿性、抗红外辐射性能等优于玻璃纤维棉制品。
在导弹、飞机等需要高隔热性能和低吸湿性的领域率

先得到广泛的应用。 而高硅氧维的 SiO2 质量分数为

95%以上,短时间耐温达 1 100℃,主要应用于对耐高

温和透波要求较高的部位。 石英纤维中 SiO2 质量分

数为 99%以上,具有良好的化学稳定性,尤其具有较

高的隔热性能和介电性能,常作为雷达天线罩的隔热

和透波材料。
2. 2　 气凝胶隔热材料(非承载型)

SiO2 气凝胶是一种以气体为分散介质,由 SiO2

胶体粒子相互聚积形成的纳米多孔材料,是目前已知

隔热性能最优异的固体材料[8-9]。 通过与不同纤维

复合,使其具有优良的隔热性能、力学性能、耐温性等

综合性能[10]。 国内已经研制了系列化的 SiO2 气凝

胶隔热材料(图 1),中温型气凝胶隔热材料具有隔热

性能优异、柔韧性好的特点;高温型气凝胶隔热材料

具有耐 1 100℃高温、抗高温热辐射性能好的特点;高
温透波型气凝胶隔热材料具有耐 1 100℃高温、介电

性能好的特点。

　 　
(a)　 650℃异型面 (b)　 650℃柔性 (c)　 1 100℃刚性　 　

图 1　 典型气凝胶隔热材料构件

Fig. 1　 Typical components of aerogels

　 　 目前该型气凝胶已批量应用于国内多型飞行器 隔热层、运载火箭发动机热防护等领域中。 典型的气
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凝胶隔热材料构件的技术指标见表 2。
表 2　 典型气凝胶隔热材料技术指标

Tab. 2　 Performance of typical aerogels

材料
ρ

/ g·cm-3

λRT

/ mW·(m·K)-1

λHT / mW·(m·K)-1

600℃ 1000℃

Tmax

/ ℃

中温型

AIC-22AA
0. 15 14 32 - 650

中温型

AIC-23AF
0. 22 16 42 - 650

高温型

AIC-34AB
0. 30 20 - 53 1100

高温透波型1)

AIC-34AC
0. 36 25 - 80 1100

　 　 注:1)ε 为 1. 33;tgδ 为 3. 7×10-3。

2. 3　 航天飞机隔热瓦(承载型)
陶瓷隔热瓦是美国航天飞机迎风面使用的热防

护材料,被视为航天飞机取得的重大成就之一[11]。
陶瓷隔热瓦的主要成分为石英纤维、硼硅酸铝纤维或

氧化铝纤维,经高温烧结后,纤维之间相互“搭接”形
成多孔结构,赋予陶瓷隔热瓦良好的隔热性能和力学

性能。 其中 LI 和 FRCI 的热导率较低,AETB 和 BRI
的力学性能得到显著改善,高温稳定性也明显提高。
此外,与陶瓷隔热瓦相匹配的高辐射涂层技术也取得

了明显进步。 先后研制了高温涂层,提高了陶瓷隔热

瓦的使用性能,并在航天飞机热防护系统中得到充分

体现[12]。 据报道,美国 2010 年 4 月发射的 X-37B
轨道试验飞行器的迎风面使用了波音公司最新研制

的 BRI 陶瓷隔热瓦(图 2),使用温度超过 1 315℃,其
可靠性比航天飞机上使用的陶瓷隔热瓦有明显提高,
且可以在恶劣的天气条件下发射。

虽然刚性隔热瓦表面涂覆了高发射率硬质涂层,
但是涂层的强度和抗冲力能力明显不足。 美国提出

了改善刚性隔热瓦材料性能的方案,增强刚性隔热瓦

的表面抗冲刷能力,即刚性隔热瓦外表面增加一层无

机纤维织物增强的陶瓷基复合材料面板,称为 CMC /
tile 复合材料[13]。 已开展的试验验证包括噪声试验、
喷砂腐蚀试验、雨蚀试验、1 100℃ / 1 200℃电弧风洞

试验等,CMC / tile 均保持了结构完整性。 雨蚀试验

后,CMC / tile 表面无任何变化,而具有 RCG、TUFI 涂
层的刚性隔热瓦表面结构严重破坏(图 3)。

(a)　 LI-900 型 (b)　 LI-2200 型

图 2　 美国航天飞机使用的陶瓷隔热瓦

Fig. 2　 Tiles for American space shuttle

　 　 　 　 (a)　 CMC / tile 表面完整 (b)　 　 LI900 受损严重 (c)　 AETB-8 受损严重

图 3　 雨蚀试验后的 CMC / tile 与刚性隔热瓦

Fig. 3　 Comparison of CMC / tile and coated tile after rain erosion

　 　 由于 CMC / tile 材料厚度方向无采取增强措施,
面板与刚性隔热瓦之间仅靠陶瓷前驱体浆料粘结,在
热 /力耦合作用下,存在可靠性风险。 为此,又开展了

z 向增强 CMC / tile 复合材料的研究。 在这种新型材

料中,氧化物陶瓷复合材料加强筋沿 z 轴方向贯穿

CMC / tile,使面板及刚性隔热瓦紧密结合[14]。
国内已成功制备出耐 1 500℃ 高温刚性隔热材

料。 此材料在 1 500℃经 1 h 处理后线收缩率<2% ,
显示出较好的高温稳定性[15]。 航天特种材料及工艺

技术研究所制备了耐 1 400℃刚性隔热材料,1 200℃
的压缩强度可达 2. 1 MPa。

2. 4　 柔性隔热毡(承载型)
陶瓷纤维毡也是一类重要的隔热材料,和刚性陶

瓷防热瓦不同,该材料最初主要用于航天飞机的背风

面隔热[16]。 经过不断改进,其性能也逐渐提高,纤维

毡能够适用复杂的外形结构。 2000 年前后,美国开

发出一种新型的共形可重复使用隔热材料(CRI)。
该隔热材料是由上下面板和纤维隔热材料共同组成

的“三明治”结构材料。 与以往柔性隔热毡最大的区

别在于,其表面陶瓷涂层可有效提高原有材料的抗冲

刷性及耐温性,使用温度可达 1 204℃。 美国已制出

具有不同抗冲刷表面、缝合方式、纤维棉胎的 CRI 材
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料,并对其性能开展了相关测试研究,相关材料已在

X-37A、X-37B 的迎风面上得到成功应用(图 4) [17]。

图 4　 不同类型的柔性隔热毡

Fig. 4　 Typical comformal reusable insulation

2. 5　 盖板式热防护系统(承载型)
盖板式热防护系统实际上是多种材料和结构的

集成,是结构功能一体化的外部热防护方案。 主要包

括机械外壳、紧固件、支撑结构和非承力的隔热层、密
封圈、应变隔离垫等[18-19]。 目前,经过研究和试验的

盖板式热防护系统有两种:金属 TPS 系统和陶瓷基

盖板 TPS 系统(图 5) [20-21]。
金属 TPS 系统由金属包围壳体与内部的轻质耐

高温陶瓷纤维隔热层组成,通过机械方式与导弹或飞

行器的承力结构连接。 其中,承受热 /力作用的外部

面板根据温度要求,可使用高温镍基合金和钛合金。
外部金属面板采用蜂窝夹心结构,从而增强该系统的

力学性能和耐久性,同时起到减重的作用。 陶瓷基盖

板 TPS 系统主要由陶瓷复合材料盖板,轻质耐高温

隔热材料和支撑结构组成。 盖板材料可以选择耐高

温 SiO2 / SiO2、C / SiC 或 SiC / SiC 材料;隔热材料则选

择轻质柔性隔热材料,如:氧化铝纤维毡、莫来石纤维

毡等。 例如,美国 X-43A 高超声速飞行器在迎风面

区域高温区采用了碳化硅陶瓷复合材料盖板+轻质

柔性隔热层的防热结构。 外壳材料选择耐高温的 C /
SiC 材料,厚度约为 1. 5 ~ 2 mm,隔热材料主要为氧

化铝或 SiO2 纤维棉。

(a)　 金属 TPS (b)　 陶瓷基盖板 TPS
图 5　 TPS 系统示意图

Fig. 5　 Metallic TPS and ceramic matrix composite shingle TPS

2. 6　 一体化热防护材料

一体化热防护材料是将耐高温面板和高性能气

凝胶隔热材料等多种材料集成为一个整体性的热防

护材料(图 6 和图 7)。 该材料具有一定的力学性能、
较好的抗热振和抗气流冲刷性能、优良的隔热性能。
与美国的“表面陶瓷强化刚性隔热瓦”相比,综合性

能更好。

图 6　 一体化热防护材料结构示意图

Fig. 6　 Structure of integrated TPS

图 7　 一体化热防护材料实物

Fig. 7　 Integrated TPS components

　 　 一体化热防护材料由芯层气凝胶复合材料,上、
下层陶瓷面板,通过陶瓷化加强筋连接而成。 面板由

2. 5D / 3D 织物增强无机陶瓷前驱体制备而成。 航天

特种材料及工艺技术研究所研制的一体化热防护材

料已经通过了电弧风洞、振动、应变协调和石英灯加

热等考核试验,一体化热防护材料室温热导率≤50
mW/ (m·K);900℃热导率≤80 mW/ (m·K);表观密
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度 0. 60 g / cm3;压缩强度≥2. 0 MPa;最高使用温度

为 1 100℃。
2. 7　 高焓值相变材料(非承载型)

相变材料是指发生相变时能够吸收或放出热量

(焓值)而该物质本身温度不变或变化不大的一种材

料。 由于相变材料在发生相转变时有液相产生,必须

对其进行微观或者宏观包覆,防止液体流动产生的不

良影响(图 8)。 而相变复合材料,就是将相变材料或

微胶囊包覆的相变材料与基体材料复合后制成的一

定形状的材料(图 9)。

图 8　 相变微胶囊偏光显微镜照片

Fig. 8　 Micrograph of polarization microscope for
phase-change micro-capsules material

图 9　 典型相变复合材料构件

Fig. 9　 Typical components of phase-change materials

　 　 相变复合材料是相变材料一种主要应用形式。
目前,已经被广泛应用于飞行器的热防护系统中,特
别是用于飞行器内部对于温度敏感的电子电气部件

的热防护中。 由于相变材料具有吸热量大,用量相对

少,防热效果明显等特点,今后在敏感电子部件的防

护领域会有更广泛的应用,相变材料的典型技术指标

见表 3。
表 3　 典型相变材料的性能

Tab. 3　 Performance of typical phase-change materials

相变

材料

微胶囊粒

径 / μm

相变温度

范围 / ℃

相变焓值

/ kJ·kg-1

最高使用

温度 / ℃

微胶囊 5 ~ 20 -40 ~ 90 100 ~ 180 150

复合材料 - -40 ~ 150 80 ~ 220 150

2. 8　 新型轻质烧蚀材料(承载型)
烧蚀材料作为经典的热防护材料,已经使用了大

半个世纪,在返回式卫星和飞船、火箭及发动机中得

到了广泛的应用。 而 PICA(Phenolic impregnated car-
bon ablator)是由美国 NASA Ames 研究中心在 20 世

纪 90 年代早期开发[22],用于 Stardust 返回舱迎风面

的热防护材料(图 10) [23]。
PICA 材料是一种新结构形式的烧蚀材料。 以碳

纤维为增强骨架,酚醛树脂浸渍碳纤维,用于外防热

具有很好的效果。 它具有一定的韧性,在受到气流冲

击时,不会发生脆性断裂和大块剥落;还具有较好的

烧蚀特性,同时,还具有易于制造和装配的特性。 针

对较高热流环境的超声速巡航导弹再入大气层环境,
PICA 是热防护系统的优选材料[24-25]。

(a)　 PICA 的微观形貌

(b)　 火星科学实验室任务用防热大底

图 10　 PICA 材料的微观形貌和典型构件

Fig. 10　 Micrographs of PICA and Mars
science laboratory heat shield

3　 未来热防护材料需求及发展趋势

针对飞行器已经开发出了多种类型的热防护材

料,但是随着飞行器飞行速度的提高和对热防护材料

性能要求的提高,已有的热防护材料已经越来越难以

满足未来新型飞行器的需求。 热防护材料总的发展

方向是可靠、高效、轻质。 以下针对未来飞行器的发

展趋势,对所需热防护材料进行技术需求分析。
(1)可重复使用的耐高温热防护材料

高速飞行器面临巨大的气动热和力的交互作用。
因此,所用热防护材料必须具有耐高温、隔热性能稳

定、抗气流冲刷、抗热振和噪声、可重复使用等综合性

能,使用要求远超已有的热防护材料。 通过采用耐高

温的纤维和合适的成型工艺,制备出综合性能均衡发
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展的耐高温热防护材料。 该类材料的发展方向:以高

性能氧化铝纤维、二氧化锆纤维和莫来石纤维为基体

的隔热瓦和一体化热防护材料。
(2)超高温热防护材料

高速飞行器在飞行过程中,发动机进气道、燃烧

室、尾喷管等部位的温度非常高,其中燃烧室的温度

可达到 2 600 K 以上,产生大量的热。 此处使用的热

防护材料具有耐超高温、高效隔热、一定的力学性能、
维型等特征。 只有碳基复合材料才能满足隔热和耐

温的需求。 通过控制碳基材料的孔径、密度和结构形

式,制备出超高温型的热防护材料。 该类材料的发展

方向:碳泡沫、炭气凝胶等。
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