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文　摘　随着航天技术发展，飞行器的飞行速度更快，服役环境更加恶劣，有效的热防护系统是保证飞行
器安全飞行的关键系统之一。本文综述了被动防热系统、主动防热系统和半被动防热系统３类热防护系统在
航天飞行器上的应用现状，重点介绍了金属基复合材料、碳基复合材料、陶瓷基复合材料、树脂基复合材料和气

凝胶材料，５类防热材料在航天领域的应用发展情况，并提出了航天飞行器未来热防护的发展趋势。
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０　引言
随着航天技术的发展，航天飞行器的飞行速度不

断提高，服役环境越来越恶劣，有效的热防护系统可

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，使飞行器免于严酷的气动热环境的伤害而能

保持更长时间的安全飞行。可靠的热防护系统是高

性能飞行器安全飞行的关键系统之一，而对其防热结

构的设计和防热材料的选择是热防护系统设计研制

的关键。随着飞行器飞行速度的不断提高，飞行器的

热防护问题成为限制飞行器发展的瓶颈。因此，各国

都大力开展飞行器热防护结构与材料的相关研究。

本文简要总结了飞行器热防护系统和防热材料的国

内外研究现状。

１　热防护系统

根据飞行器飞行任务需求和热环境分析结果，综

合考虑加热环境、力学环境、使用次数、成本等因素，飞

行器各部位采用不同类型的热防护系统。主要的防热

系统可分为３大类：被动防热系统、主动防热系统和半
被动防热系统，各系统又包括若干种防热结构。

１．１　被动防热系统
被动防热系统主要依靠防热结构和材料本身将

热量吸收或辐射出去，不需要工质，简单可靠，使用广

泛，可保持气动外形不变。该系统又可分为热沉结

构、热结构和隔热结构。

热沉结构是一种吸热式热防护结构，依靠自身热

容吸收热量实现快速导热。热沉式发动机由于结构

简单、造价便宜，在飞行和地面演示试验中有着很广

泛的应用。美国 Ｈｙｐｅｒ－Ｘ计划中 Ｘ－４３Ａ成功完成
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了Ｍａ＝９．８状态的飞行试验，它所携带的热沉式超燃
冲压发动机工作时间达１０ｓ。热结构是一种依靠辐
射方式散热的防护结构，其中复合材料薄壳热结构是

一种常用的典型热结构。隔热结构兼具了热沉结构

和热结构的特点，隔热层阻止热量向内层结构传递，

传入内层的小部分热量以热沉方式储存在结构中。

被动热防护系统的方案有刚性陶瓷瓦、柔性毡、

高导热碳基防热、盖板式防热等。例如以美国为代表

的Ｘ－５１Ａ和Ｘ－４３Ａ飞行器的主体结构的外层都采
用被动热防护结构的陶瓷瓦方案进行大面积热防

护［１］，美国Ｓｈｕｔｔｌｅ和前苏联暴风雪号航天飞机再入
过程中，在最高温区即机头锥帽和机翼前缘位置采用

碳／碳薄壳热结构，在较高温区的机身机翼采用陶瓷
刚性隔热瓦，低温区采用陶瓷柔性隔热毡进行热防

护［２］。美国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，使用温度超
过１３１５℃，其可靠性比航天飞机上使用的陶瓷隔热
瓦有明显的提高，２０００年前后，美国开发出一种新型
的可重复使用隔热材料 ＣＲＩ，该材料已经在 Ｘ－３７Ａ、
Ｘ－３７Ｂ的迎风面上得到成功应用［３－４］。盖板式防热

结构是由盖板材料和隔热材料构成的组合结构单元，

是结构功能一体化的一种热防护方案。目前，研究和

实验的盖板式热防护系统有两种，分别为金属盖板热

防护系统和陶瓷基盖板热防护系统。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［５］。

１．２　主动防热系统
主动热防护主要是依靠冷却工质将绝大部分热

流带走，并将一小部分热量反射。一般分为发汗冷

却、薄膜冷却和对流冷却。在主动热防护系统中，各

种防热结构多采用金属材料，仅对流冷却结构中的

（热交换器）面板或盖板可选用高导热石墨／铜或碳
化硅／钛等复合材料，因而对流冷却结构也是未来可
重复使用的高超音速航天器最高温区如机头锥帽、机

翼前缘和发动机结构的必选防热材料。

从美国ＮＡＳＡ制订的发展路线图，主动冷却结构
的发展路径是从金属管与复合材料面板的组合向全

复合材料冷却结构进步。在 ＮＡＳＡ第三代火箭基组
合循环动力飞行器计划中，开发了一种金属 Ｎｉ合金
冷却管与Ｃ／ＳｉＣ复合材料组合的三明治结构的主动
冷却结构，该结构是第一个在超燃冲压发动机燃烧室

中通过考核的主动冷却结构［６］。侯宜朋等［７］提出了

基于可重复使用热防护系统的双蜂窝夹芯对流冷却

热防护方案，通过实验表明双蜂窝夹芯对流冷却结构

有效阻隔了热量向结构内层传递，具有良好的传热性

能。刘双等［８］设计了一种发汗式主动冷却金属热防

护系统，试验测试了该系统的冷却能力和效率，结果

表明，发汗冷却的热防护方法确实起到了降低结构温

度的作用，对于原理样件，发汗冷却使内部结构温度

降低了 ５０℃，整体结构提高热载荷排散能力 ７０％
以上。

近年来国外发展了一种将耐高温结构和主动冷

却热防护技术相结合的新技术，并据此开发了主动冷

却功能的耐高温复合材料结构部件，来解决超燃冲压

发动机的热防护问题，如法国开发了Ｃ／ＣＳｉ主动冷却
技术［９］。彭丽娜等［１０］设计了一种基于陶瓷基耐高

温复合材料的主动冷却结构，该多层材料主动冷却模

式结合了主动冷却和耐高温复合材料的优点，在高温

高热流环境中的冷却能力较强，可以在使用较少冷却

剂的条件下使发动机壳体内部的温度保持在可靠工

作的范围内，并指出使用基于耐高温复合材料的主动

冷却模式是解决高超声速吸气式发动机热防护问题

的新途径。

１．３　半被动防热系统
半被动热防护是介于主动和被动热防护方案之

间，大部分的热量靠工作流或气流带走，主要采取热

管结构和烧蚀结构两种结构形式。

热管结构一般用于局部加热程度严重而其周围

区域加热程度较轻的部分。热量在严重受热区被热

管吸收，并汽化为工质，而所形成的蒸汽流向较冷端

冷凝并排出热量，最后冷凝了的工质又依靠毛细作用

渗过管壁返回严重受热区循环作用。高温热管通常

选取碱金属作为工质，由于碱金属的熔沸点很高，所

以高温热管相对普通热管更适用于高温大热流的传

热场合。针对高超声速飞行器翼面前缘局部气动加

热严重而相邻区域加热程度较轻的情形，其可以采用

高温热管结构进行热防护。２００９年美国空军研究实
验室完成了机翼前缘的高温热管冷却验证试验，该研

究目前还在进行中［１１］。Ｄ．Ｅ．ＧｌＡＳＳ等［１２］设计和制

造了以 Ｌｉ金属为工质的翼前缘型 Ｍｏ－Ｒｅ耐热合金
热管，在真空腔中的射频感应线圈加热下，热管虽然

没有达到理想的等温特性和设计温度，但能够正常启

动并稳定运行，有效降低了翼前缘的温度。陈连忠

等［１３－１４］介绍了高温热管在高超声速飞行器中的应用

并做了验证试验。刘冬欢等对内置高温热管 Ｃ／Ｃ复
合材料热防护结构的热力耦合机制［１５］和传热防热机

理进行了研究［１６］，热管在高超声速飞行器热防护上

的应用的可行性不但得到了充分验证，而且也证明它

是一种高效的热防护手段。

烧蚀结构适用于表面气动加热十分严重的飞行

器部位，该结构通过烧蚀引起自身质量损失，吸收被
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带走大量的热量，阻止热量传递，起到保护内部结构

的作用。国内外飞船的防热材料基本上采用烧蚀结

构形式，如前苏联的三代载人飞船东方号、上升号、以

及联盟号，全都采用整船的烧蚀防热结构，基本采用

密度较高（ρ＝１．６～１．８ｇ／ｃｍ３）的酚醛玻璃钢作为烧
蚀层，在侧壁的高密度烧蚀层下，使用密度小于

０．１ｇ／ｃｍ３的泡沫状隔热材料［１７］。国内返回式卫星与

联盟飞船一样，防热结构采用的是高密度的烧蚀材

料，而神舟飞船在重量指标要求严格的严峻形势下，

返回舱设计了中、低密度烧蚀材料的烧蚀防热结构，

通过５次飞行试验，证明了返回舱防热结构满足载人
飞行要求［１８－１９］。

２　防热材料
防热材料是为保证飞行器在特殊的气动热环境

下正常工作的一种功能材料，它不仅要使飞行器在气

动热环境中免遭损毁破坏，还要使被防护结构保持在

指定的工作温度范围内，同时还应保证结构的气动特

性。从前文的综述中总结规律可知，被动热防护系统

主要选用抗氧化碳／碳、陶瓷或其相应的金属基复合
材料；主动热防护系统中，各种结构多选用金属材料；

半被动热防护系统中，热管结构中选用高温金属热

管，碳／碳或陶瓷基复合材料面板，烧蚀结构多选用烧
蚀材料。以下，将针对目前热防护系统研究和选用较

广泛的五类防热材料：金属基复合材料、碳基复合材

料、陶瓷基复合材料、树脂基复合材料、气凝胶材料进

行简要介绍。

２．１　金属基复合材料
除高超声速飞行器高温区外其它部位大面积的

热防护，金属热防护系统是其重要的发展方向。用于

各类航天运输系统的传统金属防热系统结构主要是

高温合金、钛合金蜂窝、或多层壁结构，以及发展到新

型的ＡＲＭＯＲ热防护结构。近来的发展趋势是新型
钛合金和钛铝合金化合物机体结构及以其为基的复

合材料蒙皮，这些可多次重复使用的耐高温轻质金属

结构已成为未来空天飞机的主要热结构。根据目前

材料及工艺的发展现状，按照温度范围金属防热材料

的选材大致为：在５００℃以上选用钛合金，但在５００℃
以下辐射散热作用不明显，极少采用；在５００～９００℃，
选用铁钴镍为基的高温合金；１０００～１６５０℃，选用经
抗氧化处理的难熔金属。如日本 ＨＯＰＥ号航天飞机
在低于５５０℃的温区，采用钛合金多层壁防热结构，
在５５０～１１００℃温区，采用镍基合金面板防热结构。
德国 Ｓａｎｇｅｒ号空天飞机采用了以金属多层壁为主的
防热系统，选择的金属材料包括钛合金、镍基和钴基

合金［２０］。荷兰与俄罗斯等国合作开展的 Ｄｅｌｆｌｔ航天
再入飞行器表面全部采用 ＰＭ１０００镍基高温合

金［２１］，德国航天中心指出在德国未来完全可重复使

用航天器表面大部分的中低温区将采用多层壁及

Ｔｉ－Ａｌ合金蜂窝复合结构的金属热防护系统［２２］。航

天材料及工艺研究所研制出了钛合金多层壁防热瓦

件及Ｉｎｃｏｎｅｌ６１７蜂窝复合结构［２３］。采用高温金属合

金的热防护系统，可以实现结构／防热一体化，并实现
重复使用，未来金属基复合材料的热防护系统要更进

一步提高其热防护效率。

２．２　Ｃ／Ｃ复合材料
Ｃ／Ｃ复合材料是碳纤维增强碳基复合材料，是一

种新型的超高温复合材料，其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。然而 Ｃ／Ｃ
复合材料的致命弱点就是抗氧化能力差，空气中

４００℃以上就开始氧化。实现 Ｃ／Ｃ复合材料抗氧化
的方法有三种，一是优化碳纤维预制体结构，二是在

复合材料表面施加抗氧化涂层，三是通过基体浸渍和

添加抑制剂提高 Ｃ／Ｃ复合材料自身抗氧化能
力［２４－２６］。宋永忠等［２７］以碳纤维立体织物为增强骨

架，在碳／碳复合材料内部引入 ＨｆＢ２、ＴａＣ、ＨｆＣ、ＳｉＣ、
ＷＣ等难熔金属化合物，制备出超高温本体抗氧化
碳／碳复合材料，静态和动态高频等离子风洞抗氧化
试验表明，在驻点温度达２５００℃、６００ｓ烧蚀后烧蚀
量仅为 Ｃ／Ｃ复合材料的 １／５。ＲＥＮ等［２８］为了提高

Ｃ／Ｃ复合材料的抗氧化性能，原位引入 ＴａＣ相，并在
ＳｉＣ涂层外原位合成 ＴａＢ２－ＴａＣ－ＳｉＣ抗烧蚀涂层，制
备出多层抗氧化涂层的 Ｃ／Ｃ复合材料，该复合材料
在１５００℃空气氧化质损仅为１．４３％。ＣＯＲＲＡＬ［２９］等
通过浸渍陶瓷先驱体的方法在Ｃ／Ｃ复合材料表面制
备了连续的ＺｒＢ２－ＳｉＣ涂层，在２６００℃以上的热流烧
蚀下其冷面的最大热流为６８０Ｗ／ｃｍ２。王少雷等［３０］

以低密度Ｃ／Ｃ为坯体，采用前躯体浸渍裂解法制备
出具有良好抗烧蚀性能的ＺｒＣ－ＳｉＣ－Ｃ／Ｃ复合材料材
料，研究结果表明经２２００℃、１２０ｓ等离子体烧蚀，其
线烧蚀率和质量烧蚀率分别为１．６７×１０－４ｍｍ／ｓ和
６．０４×１０－４ｇ／ｓ，烧蚀时材料表面形成的ＺｒＯ２－ＳｉＯ２二
元共熔氧化膜，能有效抑制氧化性气氛向材料内部的

渗透，减缓材料的剥蚀。魏连锋等［３１］采用超声震荡

法将ＳｉＣ微粉添加到二维针刺炭毡预制体中，利用热
梯度化学气象浸渗工艺沉积热解碳制备了 ＳｉＣ改性
的Ｃ／Ｃ复合材料，经氧－乙炔烧蚀 ３０ｓ后，改性 Ｃ／Ｃ
复合材料的线烧蚀率和质量烧蚀率仅为原 Ｃ／Ｃ复合
材料的４７．１％和７０．６％。

抗氧化Ｃ／Ｃ复合材料已被成功用于 Ｘ－３０和东
方快车、俄罗斯暴风雪、法国Ｈｅｒｍｅｓ等航天飞机的鼻
锥、机翼前缘、机翼挡板、起落架，以及远程洲际导弹
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的端头帽等部件上，ＮＡＳＡ航天试验验证机 Ｘ－３３的
鼻锥、面板等热保护系统采用抗氧化 Ｃ／Ｃ复合材
料［３２］，多次的成功飞行充分证明了抗氧化 Ｃ／Ｃ复合
材料稳定的性能和成熟的技术。日本正在为ＨＯＰＥＲ
航天飞机研制高温区用Ｃ／Ｃ复合材料也取得较大进
展，在Ｃ／Ｃ复合材料表面涂覆ＨｆＣ等难熔碳化物，可
大大降低Ｃ／Ｃ复合材料烧蚀率，能承受更高燃气温
度或延长时间，该复合材料已成功地用于轨道试验飞

行器头锥和防热面板，且其力学性能已接近或优于美

国航天机现用材料［３３］。未来开发宽温区抗氧化 Ｃ／Ｃ
复合材料，构建功能梯度涂层，是 Ｃ／Ｃ复合材料发展
的主要方向。

２．３　陶瓷基复合材料
陶瓷基复合材料是耦合了长纤维增强材料和难

熔陶瓷基体的特性，是具有优异的力学性能、热力学

稳定性、耐高温性能和较高断裂韧性的结构材料。目

前陶瓷基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，以克服陶瓷材料的固有脆性大的

缺点。根据增韧方式的不同，陶瓷基复合材料可分为

颗粒、晶须、层状和连续纤维增韧陶瓷基复合材料，连

续纤维增韧陶瓷基复合材料能从根本上克服陶瓷脆

性大的缺点，成为陶瓷基复合材料的发展主流方向，

材料体系主要为Ｃ／ＣＳｉ和ＣＳｉ／ＣＳｉ。西北工业大学等
单位采用 ＣＶＩ、ＰＩＰ等方法研制的 Ｃ／ＳｉＣ陶瓷复合材
料，在１６５０℃的氧化环境中能够长时间工作。徐永
东［３４］等采用化学气相浸渗法制造了连续碳纤维和碳

化硅纤维增韧碳化硅陶瓷基复合材料，对复合材料的

微观结构和力学性能进行了评价，Ｃ／ＣＳｉ和 ＣＳｉ／ＣＳｉ
复合材料的弯曲强度分别为４５０和８６０ＭＰａ，从室温
至１６００℃强度不发生降低，断裂韧性为 ２０和 ４１．５
ＭＰａ·ｍ１／２，且ＣＳｉ／ＣＳｉ复合材料具有优异的抗氧化性
能，该复合材料喷管在液体火箭发动机上已成功地通

过了地面考核试验。张立同院士课题组［３５］已自行研

制成功拥有自主知识产权的 ＣＶＩ法制备 Ｃ／ＳｉＣ的工
艺设备及其设备体系，材料性能和整体水平已跻身国

际先进行列。目前陶瓷基复合材料的应用对象主要

是发动机燃烧室、喉衬、喷管等热结构以及飞行器机

翼前缘、控制面、机身迎面、鼻锥等防热构件。如美国

Ｘ－３８采用防热／结构一体化的全 Ｃ／ＣＳｉ复合材料组
合襟翼［３６］，欧洲的Ｈｅｒｍｅｓ航天飞机、英国的Ｈｏｔｏｌ空
天飞机、德国的 Ｓａｎｇｅｒ航天飞机等头锥、方向舵、襟
翼和进气道等均采用Ｃ／ＳｉＣ基复合材料。

陶瓷基复合材料的另一大类是由高熔点硼化物、

碳化物以及氧化物组成的超高温陶瓷材料，在

２２００℃以上的超高温度下具有很好的化学和物理稳
定性，如 ＺｒＢ２、ＨｆＢ２、ＴａＣ、ＨｆＣ、ＺｒＣ、ＨｆＮ等。ＹＡＮＧ

等［３７］通过真空热压工艺制备了 ＺｒＢ２－ＳｉＣ和 Ｃｓｆ／
ＺｒＢ２－ＳｉＣ超高温陶瓷基复合材料，研究结果显示Ｃｓｆ／
ＺｒＢ２－ＳｉＣ复合材料的断裂韧性比 ＺｒＢ２－ＳｉＣ提高了
６．６ＭＰａ·ｍ１／２，经氧－乙炔 １８００℃烧蚀后，表面生成
的ＳｉＯ２氧化层能有效阻止氧向内部扩散，复合材料
表面密实、未剥落，且无宏观裂纹，展现出良好的抗烧

蚀性能。李学英［３８］等制备出具有优良抗冲击性能的

ＺｒＢ２－ＳｉＣ－Ｙ２Ｏ３超高温陶瓷复合材料，氧－乙炔在
２１００℃烧蚀 １８０ｓ后的质量损失仅为 ０．６７ｍｇ／ｓ。
ＮＡＳＡＡｍｅｓ研究中心对Ｃ／Ｃ复合材料和超高温ＺｒＢ２
基陶瓷材料（ＺｒＢ２＋２０％ＳｉＣ）进行了烧蚀对比，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［３９］。ＷＡＮＧ等［４０］用ＣＶＩ复合ＳＰ方法
制备了二维 Ｃ／ＺｒＢ２－ＳｉＣ超高温陶瓷材料，极小的线
烧蚀量显示该材料具有良好的抗烧蚀性，结果也表明

采用ＣＶＩ复合ＳＰ方法是制备二维 Ｃ／ＺｒＢ２－ＳｉＣ陶瓷
复合材料的一种有效方式。超高温陶瓷材料［４１］是可

用于制备飞行器鼻帽、机翼前缘等热结构的很有前途

的一种材料。超高温陶瓷的强韧化，以及通过微观结

构设计和控制提高其损伤容限和可靠性，是未来的主

要研究方向。

２．４　树脂基复合材料
树脂基复合材料是短切纤维或连续纤维及其织

物复合树脂基体而成，具有比强度高、耐高温、耐疲劳

等优异的性能，是目前航空航天领域发展较成熟的先

进复合材料。根据树脂基防热复合材料在飞行器热

防护应用上的烧蚀隔热机理和密度，可以分为烧蚀防

热型树脂基复合材料和低密度烧蚀隔热性树脂基复

合材料。

目前飞行器上用于烧蚀防热型树脂基复合材料

的增强纤维主要有玻璃纤维、碳纤维、高硅氧纤维、石

英纤维等，常用的树脂基体有有机硅、酚醛、聚芳炔、

聚酰亚胺等。酚醛树脂基防热复合材料因成本低，成

型工艺简单、耐烧蚀性能优异，是飞行器上应用最广

泛的防热材料。其中，玻璃纤维／酚醛、高硅氧纤维／
酚醛、石英纤维／酚醛复合材料适用于中等热流密度
和中等焓值的飞行器，碳纤维／酚醛复合材料适用于
较高热流密度和较高焓值的飞行器，涤纶纤维／酚醛、
ＰＧＥ／酚醛适用于低热流、高焓和长时飞行的飞行
器［４２］。如李杰等［４３］采用 ２．５Ｄ石英纤维织物通过
ＲＴＭ工艺复合酚醛树脂，制备出具有良好的力学性
能和优异的烧蚀性能的２．５Ｄ石英纤维增强酚醛树脂
基复合材料。张麟［４４］等采用高强中空玻璃微珠

（ＨＧＢ）改性酚醛树脂，用高硅氧布为增强体，制备出
耐烧蚀、隔热性能优异的复合材料。传统酚醛树脂存

在耐热性不足、脆性大、固化收缩率高、易吸水等缺
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点，国内外学者已从分子设计角度着手，通过引入无

机元素、芳环或芳杂环等对酚醛树脂的改性进行了大

量的研究工作［４５－４９］，大幅提高了酚醛树脂基复合材

料的烧蚀性能。航天材料及工艺研究所［５０］针对长时

防隔热工况，通过纤维织物改性和树脂基体改性，研

制了新型的改性纤维增强酚醛树脂基防隔热材料，该

材料相比于玻璃纤维／酚醛复合材料和高硅氧纤维／
酚醛复合材料密度和热导率更低，适用于低焓值、较

低热流和高气流剪切环境下飞行器的防热层，同时兼

具防热和长时间隔热的作用，已应用于多种型号的防

热部件上。

低密度烧蚀隔热型树脂基复合材料一般以酚醛

树脂、环氧树脂或硅橡胶等作为基体，以纤维、酚醛微

球、玻璃微球等作为增强材料或填充剂复合而成，其

密度范围通常在０．２～０．９ｇ／ｃｍ３之间，在返回式卫星
和飞船上得到广泛应用。例如 “阿波罗”飞船使用的

Ａｖｃｏａｔ－５０２６烧蚀材料，“双子星座”飞船所采用的
“ＤＣ－３２５”烧蚀材料，ＮＡＳＡ开发的用于火星探测器
进入舱的ＳＬＡ－５６１－Ｖ防热材料，Ａｍｅｓ研究中心开发
的ＰＩＣＡ材料已成功应用于“星尘号”返回舱热防护
系统［５１］。ＮＡＳＡ的 ＳＲＡＭ系列和ＰｈｅｎＣａｒｂ系列轻质
炭化型烧蚀材料［５２］，我国神舟系列载人飞船防热所

用的Ｈ８８、Ｈ９６低密度烧蚀材料［５３］，都已在多个型号

上得到成功应用和飞行验证。

目前，树脂基防热复合材料的研究和应用逐步从

单功能向多功能方向发展，如承载－防热、烧蚀防热－
隐身、烧蚀防热－透波复合材料等多功能复合材料。
２．５　气凝胶材料

气凝胶是一种以气体为分散介质，由纳米粒子或

高聚物分子相互聚积形成的纳米多孔材料，由于其特

殊的微观结构，气凝胶具有极好的隔热性能和极低的

密度，室温真空热导率可达１ｍＷ／（ｍ·Ｋ），密度可低
至２ｍｇ／ｃｍ３，是目前密度最小的固体材料［５４］。目前

广泛研究应用的主要有 ＳｉＯ２气凝胶、Ａｌ２Ｏ３气凝胶、
碳气凝胶等。

由于气凝胶的多孔结构使其力学强度较低，因此

可通过与不同纤维复合，使其具有优异的隔热性能、力

学性能等综合性能。冯坚等［５５］将无机陶瓷纤维与

ＳｉＯ２溶胶混合，经超临界干燥制备了ＳｉＯ２气凝胶隔热
复合材料，该ＳｉＯ２气凝胶复合材料在２００和８００℃的热
导率分别为１７和４２ｍＷ／（ｍ·Ｋ），纤维的加入增加了
断裂能的消耗，高温热处理提高了气凝胶网络结构强

度，因而该ＳｉＯ２气凝胶复合材料在常温和高温下具有
较好的力学性能。张丽娟等［５６］针对高马赫数飞行器

对透波隔热材料的需求，采用溶胶－凝胶法，以透波型
石英纤维为增强体，通过超临界干燥制备出透波型

ＳｉＯ２气凝胶复合材料，该复合材料具有良好的介电性
能，介电常数在１．２８～１．２９，损耗角正切≤０．００５，耐温
性≥１１００℃，室温热导率≤２０ｍＷ／（ｍ·Ｋ），具有较好
的力学性能，能保证飞行器在恶劣飞行环境中的通讯、

遥测等系统的正常工作。ＫＷＯＮ等［５７］通过在ＳｉＯ２溶
胶中添加ＴｉＯ２粉末制备了气凝胶复合材料，试验结果
显示该材料在室温和４００℃的热导率分别为１３．６和
２４．８ｍＷ／（ｍ·Ｋ）。周洁洁等［５８］采用溶胶－凝胶法和超
临界干燥工艺制备得到了氧化钇掺杂氧化铝块状气凝

胶，结果表明，氧化钇含量在２．５ｗｔ％～１０ｗｔ％时，该复
合气凝胶耐热性能明显优于纯氧化铝气凝胶，在

１０００℃的高温下仍可维持高比表面积。ＸＵ等［５９］采用

Ａｌ２Ｏ３－ＳｉＯ２溶胶浸渍ＳｉＣ包覆的莫来石纤维，经超临界
干燥制备得到了 Ａｌ２Ｏ３－ＳｉＯ２气凝胶复合材料，在
１０００℃复合材料的热导率为４９．０２ｍＷ／（ｍ·Ｋ），并且
莫来石纤维有效阻止了复合材料的红外辐射。孙晶

晶［６０］等以陶瓷纤维制成的高温隔热瓦为骨架，真空

浸渍氧化铝溶胶，再经过凝胶、老化和超临界干燥制

备出氧化铝气凝胶复合高温隔热瓦，该材料的室温、

高温热导率显著降低，在热面１４００℃的背温测试中，
背温从９４５℃降低到８７０℃，气凝胶复合高温隔热瓦
可改善其隔热性能。

１９９７年美国宇航局将气凝胶作为隔热材料率先
应用于火星探测器，美国国家宇航局 Ａｍｅｓ研究中心
还开发了陶瓷纤维－气凝胶复合防热瓦，复合后的航
天飞机绝热瓦隔热性能比原隔热瓦提高 １０～１００
倍［６１］。高性能气凝胶的研究越来越受到研究者的重

视，为了满足越来越高的应用需求，在保持气凝胶低

密度、低热导率的同时，如何进一步提高其耐高温、隔

热性能和力学性能是目前亟待解决的问题。

未来，高超声速飞行器对结构效率的要求越来越

苛刻，通过结构与概念的创新，实现承载／防热一体化
以及多功能一体化是防热材料的发展趋势。

３　结语
飞行器研制是一项很大的系统工程，从目前国内

外热防护技术的发展情况看，热防护系统设计研究正

在向“防热－承载－结构功能一体化”和集成化、低成
本与高结构效率的一体化方向发展。纵观国内外飞

行器热防护技术的研究，热防护所面临的问题越来越

复杂，对飞行器热防护设计的要求也越来越高，未来

飞行器的热防护研究方向集中在：（１）一体化飞行器
热防护设计；（２）结构与功能一体的防热方案；（３）发
展耐高温低密度的热防护材料。
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