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高超声速飞行器热防护技术
研究进展和趋势分析
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文　 摘 　 热防护技术是决定高超声速飞行器设计成败的关键要素。 高超声速飞行器不同部位将承受不

同的力、热载荷,需选择不同的热防护方案。 以 HTV-2、X-37B 和 NASA 的亚轨道运输飞行器为例,系统介绍

三类典型高超声速飞行器采用的热防护方案,并揭示了热防护技术的最新进展。 未来,材料工艺技术的发展和

创新型热防护方案的研发,将进一步提升热防护系统的技术成熟度和适用范围,为各类高超声速飞行器的设计

研制提供重要的能力保障。
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Research Progress and Trend Analysis of Hypersonic Vehicle
Thermal Protection Technology

WANG Lu　 　 WANG Youli
(Beijing Institute of Aerospace Long March Scientific and Technical Information, Beijing　 100076)

Abstract　 Thermal protection technology is the key factor to the design of hypersonic vehicle. The different parts
of hypersonic vehicle undertake different kinds of force and thermal loads, so different thermal protection projects are
required. The paper takes HTV-2, X-37B and NASA suborbital transportation vehicle as examples, introduces three
kinds of thermal protection projects and discloses the latest developments of thermal protection technology. In future,
the development of material technology and innovative thermal protection program can improve the technology maturity
and the scope of application of thermal protection system and provide a guarantee for the design of each kind of hyper-
sonic vehicle.
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0　 引言

高超声速飞行器在大气层内进行长时间的高速

飞行,会产生很高的动压和气动加热效应。 飞行器所

承受的极大热载荷和力学载荷,对热防护系统与结构

设计提出了较高要求。 有效的热防护系统(TPS)可
在飞行器结构面对剧烈的气动加热时为其提供足够

的保护,有利于飞行器底层主体结构维持在允许的温

度范围内;此外,为不影响飞行,高超声速飞行器必须

维持有效的气动布局,发展低烧蚀或零烧蚀的热防护

系统。 未来,在设计方面,高超声速飞行器的热防护

系统和结构必须同时具备承载和防热的双重功能;在
材料方面,应采用具有质量轻、韧性好、耐高温、强度

高和较稳定等特点的材料,以满足实际的应用需

求[1-3]。 本文首先简要介绍三类典型的热防护方案,
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其次根据高超声速飞行器不同部位开展防热方案设

计,并以 HTV-2、X-37B 和 NASA 亚轨道飞行器为案

例进行分析,最后提出了热防护技术的发展趋势。
1　 高超声速飞行器的热防护技术发展概述

各类高超声速飞行器自身耐热温度的程度和飞

行持续时间各不相同,因此在设计过程中,将采用符

合各自特点的热防护方案,选择适合的先进材料,完
成主要部件和防热系统的制造。 典型的热防护系统

方案可以分为三类:被动式热防护、半被动式热防护

和主动式热防护,如表 1 所示[4]。

表 1　 典型热防护方案的原理及应用

Tab. 1　 Principle and application of typical thermal protection program

分类 基本原理 典型方案 工作机理 典型应用

被动式热防护

热量将由结构表面辐射出去

或被吸收,无需利用工作

流体(工质)来排除热量

热沉结构

能快速导热,依靠自身的热容吸收热量,

结构简单可靠,能保持气动外形

不改变,但防热效率很低

X-15 前缘

热结构
以辐射的形式向周围发散出大量的热能,可保持

气动外形不变,但有一个可承受总热量的限制值
X-37 控制舵

隔热结构

表面受热,辐射掉大部分入射热量,隔热层阻止剩余

入射热量中的大部分向内传递,以热沉方式存储

在此结构中;可保持气动外形不变

航天飞机轨道

器升降舵

半被动式热防护
热量靠工质或

(空)气流带走

热管结构

热量在严重受热区被热管吸收并汽化,形成的蒸汽

流向较冷端冷凝并排出热量,冷凝的工质依靠

毛细作用渗过管壁,返回严重受热区循环使用

美国国家空天

飞机(NASP)前缘

烧蚀结构
通过质量交换和热量交换进行自身调节,但表面

形状会发生改变,从而改变气动力特性
猎户座太空舱

主动式热防护

热量全部或绝大部分

由工质或冷却流带走

(可能有很小一部分被反射掉),

所以不会传至次层结构

液膜冷却

冷却剂从不连续的缝隙中喷出,

吸收大部分气动加热产生的热量,

使其不能传至次层结构

X-43A 验证机

发汗冷却 冷却剂是通过多孔表面喷出
德国 SHEFEX II

试验飞行器

对流冷却
冷却剂通过冷却结构中的通道或管路进行循环,

将受热严重部位的热量吸收并带走
航天飞机主发动机

　 　 质量轻、耐热性好、有效防隔热的结构与防热材

料是发展高超声速飞行器的重要基础,可满足高超声

速飞行器承载和防热的设计要求。 伴随着航天科技

的进步,也推动了先进结构材料和防热材料的不断创

新与发展, 目前关注度较高的材料分为以下三

类[5-6]。
(1)先进金属结构材料

比强度和比模量较高的铝合金以及钛合金都是

理想的飞行器工程结构材料,目前在 X-51A、X-43A
高超声速技术验证机上都有应用。

(2)先进结构复合材料

主要分为金属基复合材料和树脂基复合材料两

大类。 金属基复合材料是 20 世纪 60 年代末开始发

展的,目前先进钛铝(Ti-Al)金属间化合物基复合材

料的发展已经颇为成熟;树脂基复合材料的应用范围

较广,是复合材料的主要品种。 目前应用于美国 X-
33 飞行器和日本实验轨道飞行器 HOPE-X 等的热

防护系统。
(3)防热功能复合材料

此类研究始于树脂基和碳 /碳防热两种复合材

料。 目前研究的陶瓷基复合材料(CMC),是未来高

超声速飞行器热结构的重要材料之一,具有耐热性

好、耐磨性强、高强度、高硬度等优点,可用于制造前

缘、控制面、机身大面积区域以及推进系统等部位。
2　 高超声速飞行器不同部位的防热方案设计

同一架高超声速飞行器的不同部位所承受的气
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动加热程度不同,因此应选取有针对性的热防护方

案。 下面将分别讨论高超声速飞行器的前缘(包括

头锥)、机体大面积区域和控制面的热防护方案。
2. 1　 前缘的热防护

当高超声速飞行器采用尖锐型前缘时,被动式、
半主动式和主动式这三种热防护方案都可以用来应

对强烈的局部加热(图 1)。 但是采用被动式热防护

的前缘,会面临是否能重复使用的问题[7-8]。 图 1 中

水平线所示的温度界限以下,材料可以重复使用完成

多次任务。 在此温度以上,材料将成为烧蚀材料,只
能一次性使用。 对于上述三种热防护方案,被动式方

案是首选,然后是半主动式,最后才选用主动式。 主

动式热防护方案的缺点是成本高、工艺复杂和质量

大,但适用于高热流密度的环境[9]。

图 1　 前缘热防护系统的可选方案

Fig. 1　 Optional project for leading edge thermal protection system

2. 2　 机身大面积区域的热防护

高超声速飞行器除最高温区(头锥、翼缘等)以

外的其他机身区域均可采用大面积防热材料。 传统

的大面积防热材料是陶瓷瓦和柔性隔热毡,都属于隔

热结构,航天飞机早已成功地应用了这种隔热结构,
其隔热层由隔热瓦和隔热毡组成[10]。 此外,国外还

发展了盖板式热防护系统、承载式气动外壳和热防护

与结构一体化方案。
在盖板式热防护系统中,美国重点发展金属热防

护系统,欧洲重点研发由 CMC 制成的热防护系统。
承载式气动外壳可承受飞行时的气动力载荷以及飞

行器的轴向载荷,隔热材料既可与结构集成,又可与

结构分离(位于气动外壳下部),因此采用承载式气

动外壳可减轻飞行器质量;如美国 DARPA /空军“猎
鹰”(FALCON)计划下的 HTV-2 飞行器,就采用由

碳 /碳材料制成的气动外壳[11-12]。 在热防护与结构

一体化方案中,外壁采用性能可靠的高温材料制成,
外壁和内壁均可承受气动载荷;这类方案的维护成本

较低,大型整体式结构也可以消除或减少面与面之间

的间隙以及零部件的数量,但目前该方案的技术成熟

度是所有热防护方案中最低的。
2. 3　 气动控制面的热防护

如何降低高超声速飞行器的阻力是技术人员一

直以来面临的一个难题,一般通过采用较薄的控制面

来解决。 这些控制面通常在极高的温度下工作,将承

受极大的气动力载荷和其他机械载荷。 因此,控制面

的热防护问题将直接影响飞行器设计的成败。 气动

控制面的热防护方案主要包括隔热、热结构和多种材

料等三种方案[3,13]。
(1)隔热气动控制面

该方案适用于大型结构,具有很小的热应力,但
是质量较重,适用的温度较低,曾在航天飞机应用。

(2)热结构气动控制面

采用 CMC 制成的热结构气动控制面,具有质量

最轻、横截面积最薄、热膨胀失配最小,适用温度较高

的优点,但由于其高额的制造和加工成本,不适用于

大型结构,可以通过机械装配的方式将多个小部件组

装成 CMC 控制面,典型应用如 X-37B 的襟副翼。
(3)多种材料控制面

该方法是将 CMC 与高温性能较差的材料(如钛

金属或高温合金等)配合使用,可有效降低加工成

本,且易于更换。 但存在总质量加重,以及 CMC 与由

金属或聚合物复合材料制成的冷结构之间存在热膨

胀失配的缺点。 目前,该种方案在高超声速飞行器上

应用比较广泛,如 X-51A、X-43A 和 X-38。
3　 典型高超声速飞行器的热防护系统方案

3. 1　 HTV-2 热防护系统方案

HTV-2 在大气层内做长时间高超声速滑翔和机

动飞行,因此该飞行器所采用的先进热防护系统如何

保证这一性能,将是一个难题。 端头和前缘采用低烧

蚀后退率的 C / C 材料,头锥的外形更为稳定,飞行烧

蚀率较适宜,热导率也尽可能达到最低值;机身大面

积区域则采用先进的 C / C 气动壳体,实现承载和防

热的双重功能。 这种热防护系统的研发面临许多技

术挑战,包括如何精确预测气动热载荷和烧蚀率、如
何制造大型 C / C 气动结构以及用于保护再入飞行器

内部部件的隔热技术[12,14]。
为了解决上述技术难题,FALCON 计划材料一体

化产品研发小组(MIPT)开展试验,研究了以下五种

不同的防热系统材料样件: (1 ) 使用温度低于 1
649℃的前缘材料;(2)使用温度高于 1 649℃的难熔

复合材料;(3)高温多层隔热材料;(4)大面积防热系

统材料;(5)高温密封材料。 这些试验确定了用于

HTV-2 飞行器上材料的性能[15]。
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最终,项目组成功制造了有史以来最厚的多层

C / C 壳体以及最大的、复杂高升阻比 C / C 构形,并实

现了尖锐前缘设计方案,有力地推动国家级 C / C 处

理能力的发展(图 2)。

图 2　 HTV-2 的热防护方案

Fig. 2　 HTV-2 thermal protection project

3. 2　 X-37B 热防护系统方案

X-37B 飞行器再入大气层时速度较快,且机翼

面积较小,因此翼前缘的热防护成为防热系统的研究

重点。 在 X-37B 项目中,需要验证的新热防护材料

包括用在高动压高温环境下机体迎风面上的可重复

使用隔热毡、防热瓦,以及前缘上使用的增强型抗氧

化高温复合材料等。
X-37B 的表面采用防热瓦和隔热毡,机翼前缘

采用新一代耐高温材料———“韧化单体纤维增强抗

氧化复合材料(TUFROC)”隔热瓦,其性能比航天飞

机机翼前缘使用的 C / C 材料更优异[16]。 TUFROC 防

热系统由经过表面韧化的耐高温端帽和低导热率的

纤维隔热层两部分组成。 端帽由耐高温抗氧化轻质

陶瓷碳材料(ROCCI)制成,并用高效钽基复合材料

(HETC)制剂处理,以形成韧化表面。 支撑端帽的纤

维隔热层由可重复使用的隔热材料制成[17]。
X-37B 机翼前缘所采用的 TUFROC 隔热瓦具有

三个重要特点:(1)能承受 1 700℃的高温,且可重复

使用;(2) 轻质,低密度;(3) 低成本、制造周期短。
TUFROC 机翼前缘的耐高温帽还具备抗撞击的性能,
并能够确保翼前缘轮廓的稳定。 此外,TUFROC 防热

系统还可制成不同形状的防热瓦,如钝头楔形、尖锐

前缘楔形等[18]。
NASA 研发了可用于 X-37B 机体结构的聚酰亚

胺复合材料 PETI-5,与 BMI 复合材料相比,其具有

更好的强度和热特性,适用的温度更高,可减轻 2%
的质量。 X-37B 在腹部采用了新型韧化单体纤维隔

热材料(TUFI)制成的防热瓦,为 X-37B 的下表面提

供大部分热防护,比早期的航天飞机所使用的防热瓦

更加耐用。 同时,X-37B 飞行器还将验证可重复使

用的新一代保形隔热毡技术,为上表面提供更好的防

护[19]。
3. 3　 NASA 亚轨道飞行器的热防护方案

为实现快速、廉价、安全、可靠地进入空间,NASA
目前也在积极发展吸气式高超声速飞行器技术,计划

打造两级入轨的可重复使用天地往返运输系统。 第

一级为使用涡轮基组合循环推进系统的亚轨道运输

飞行器,第二级是火箭动力的可重复使用上面级[20]。
飞行轨迹和典型部位的气动加热特点决定了飞行器

热防护系统的设计[21]。 图 3 示出该系统的飞行包络

线。

图 3　 NASA 可重复使用天地往返运输系统的飞行包络线

Fig. 3　 Flight envelope of NASA reusable
launch vehicle transportation system

根据对其飞行轨迹等研究表明,该可重复使用运

载器典型部位的热防护需求如下:(1)前缘部位,可
采用钝头或尖头形状,温度为 1 649 ~ 2 093℃;(2)大
面积表面,迎风面温度为 1 204. 4 ~ 1 371℃,背风面

为 371 ~ 815. 6℃;(3)控制面,可采用热结构或隔热

结构,温度为 1 315. 6 ~ 1 537． 8℃;(4)飞行器的内部

环境温度为 149 ~ 315． 6℃;(5)超燃冲压发动机 CMC
热交换面板的温度 < 2 400℃。

针对飞行器可重复使用大面积热防护系统,
NASA 主要考虑以下 3 种备选方案:改进的航天飞机

陶瓷瓦或隔热毡、金属或 CMC 支架式热防护系统和

结构化集成的热防护系统(SITPS)。 其中,SITPS 是

NASA 重点关注、研究的方案[13]。
SITPS 具备承载和防热的双重功能,能够分担机

身的机械载荷;外部的 CMC 层还能够塑造飞行器的

外模曲线。 利用 CMC 材料制造的 SITPS 具有质量

轻、容积率高和耐久性好等优点。 目前,NASA 高度

关注 SITPS 的潜在性能并开展重点研究,目标是发展

相应的设计方法、材料和处理(M & P)技术,制造

SITPS 面板。 研究表明,与目前附着式的热防护系统

相比,SITPS 的结构质量可减少约 9% 。
此外,NASA 还选择发展主动冷却型的 CMC 热

交换器(CMC-HEX)面板方案,并已启动相关的设

计、制造和试验工作。 CMC-HEX 具有质量更轻、耐
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高温性能强等特点。 目前,NASA 已完成 CMC-HEX
面板的设计、制造及 SiC / SiC 材料的加工处理[19,22]。
4　 热防护技术的发展趋势

4. 1　 结构和防热技术是发展高超声速飞行器的重要

基础

为推动高超声速飞行器的发展,材料与结构的设

计能否实现轻质、耐高温结构和有效的防热系统的特

点,是主要的风险之一。
一方面,应大力开展热结构、热防护及材料技术

攻关,主要关注防热承力结构一体化技术、长时间防

隔热与热匹配热密封技术、长时间飞行内部温控及热

管理技术、易维护防隔热材料与工艺等技术研究,并
通过部分试验对理论基础和技术可行性进行验证。

另一方面,对飞行环境的精确预测也应成为设计

的重点之一。 热环境数据是否准确,将影响热防护系

统的质量和有效载荷。 临近空间高超声速飞行器的

气动热环境异常复杂,现有的计算方法难以准确模

拟,存在不确定性问题。 未来应重视发展将风洞试验

数据与飞行条件之间换算应用的天地换算方法,提高

对飞行热环境的精确预测能力,为防热系统的设计提

供正确的输入条件[23-24]。
4. 2　 新材料的应用促进高超声速飞行器的发展

历史的经验表明,新材料的应用是新型飞行器发

展的基础。 未来,为了满足高超声速助推滑翔飞行器

和可重复使用空天飞行器的设计要求,应着重发展先

进的结构复合材料和金属结构材料,研制性能更好的

热结构和热防护系统。
未来,高超声速飞行器的热防护系统必须同时具

备耐高温(1 100 ~2 200℃)、强度高、韧性好、质量轻和

环境稳定性好等特点,最终目标是需要一种适应高温

的高比强度材料。 MMC、高温合金和钛合金等都符合

上述要求。 这些材料的比强度较高,但在约 1 093℃
时,其比强度均大大降低。 而 C / SiC 材料、先进 C / C
复合材料、SiC / SiC 材料等在高温下均具有高的比强

度,能够满足未来高超声速飞行器的性能需求[25-26]。
4. 3　 陶瓷基复合材料将成为未来的发展重点

CMC 可应用于高温区的热防护系统,并且制造

多种热结构构件,如前缘、机体大面积区域、气动控制

面等。 HTV-2 采用陶瓷基复合材料的承载式气动外

壳(由 C / C 材料制成),其头锥外形更为稳定,飞行烧

蚀速率较适宜,热导率也可能达到最低值;X-37B 的

热结构控制面也采用陶瓷基复合材料制成。 有效应

用陶瓷基复合材料使 HTV-2 和 X-37B 的设计和研

制成为可能,陶瓷基复合材料有望成为未来高超声速

飞行器材料技术领域的发展重点[27]。
对于大多数采用陶瓷基复合材料制成的结构而

言,主要面临着两大技术挑战———制造工艺和环境稳

定性。
从制造工艺角度看,C / C、C / SiC 和 SiC / SiC 材料

都有几种不同的制造工艺,每种工艺均面临各自的挑

战,例如厚尺度构件的加工、复杂弯曲型面的加工、大
尺寸构件的加工、材料的相容性及分层问题,以及制

造工艺的经济性(成本和周期)等。
从环境稳定性角度来看,主要是指其抗氧化能

力,它对飞行器的任务寿命会产生重要影响。 此外,
在组合载荷下达到所需的重复使用次数、检测和维修

以及预测任务寿命的能力都是需要解决的难

题[28-29]。
4. 4　 承载、防热一体化是未来防热系统的主要发展

趋势

早期的高超声速飞行器的热防护系统一般采用

“防热与承载分置研究”的方案,但随着各种新型防

热材料和防热技术的发展,正向“热防护与结构一体

化”的方向发展。 这种一体化的设计方案具有明显

优势:新的结构兼有承载和防热的双重功能;减少各

部件由温差引起的热应力;可充分发挥材料高温强度

潜力;可重复使用,降低成本;减轻结构质量;与内层

结构连接牢固,增加安全性。
目前,在机身大面积区域的防热结构设计方面,

国外已经提出金属或 CMC 支架式热防护系统,以及

结构化集成的热防护系统(SITPS)等新方案;在控制

面的设计上,CMC 材料制成的热结构控制面已经在

X-37B 等新一代高超声速飞行器上得到重点应用。
承载、防热结构的一体化设计为新一代高超声速飞行

器热防护系统的研发开辟了一条新思路[30]。
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