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一种耐高温多层热防护结构的优化设计与性能
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摘　　　  要：    为解决高速飞行器飞行过程中剧烈的气动加热问题，以“高温防热层+隔热缓冲层+核心隔热层”
顺序设计的一体化多层热防护结构的传热过程为研究对象，建立了高温环境下热防护结构内部一维非稳态

导热-辐射耦合传热模型，通过数值模拟计算得到了高温环境下热防护结构各层的温度分布。利用不同热防

护材料的隔热性能差异，针对构建的热防护结构，提出了在满足一定约束条件下，以轻质多层热防护结构总

质量和总厚度为目标函数的优化设计方案，得到了多层结构的最优几何参数，并通过实验考核了优化后热防

护结构的防隔热性能。实验表明：该结构可耐受 1 473 K的高温 1 800 s而背温不超过 370 K。
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structure at high temperature
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Abstract:   In  consideration  of  the  intense  aerodynamic  heating  during  the  flight  of  the  high  speed
vehicles, the heat transfer process of a multi-layer thermal protection structure designed in the sequence of
“high-temperature thermal protection layer + thermal insulation buffer layer + core thermal insulation layer”
was  investigated,  and  a  one-dimensional  unsteady  thermal  conductivity-radiation  coupled  heat  transfer
model  was  established  inside  the  thermal  protection  structure  at  high  temperature  environment.  The
temperature profile of each layer of the thermal protection structure at high-temperature environment was
obtained  by  numerical  simulation.  Based  on  the  difference  of  thermal  insulation  performance  of  various
thermal  protection  materials,  the  optimal  design  scheme  with  the  total  mass  and  thickness  of  the
lightweight multi-layer thermal protection structure as the objective function under certain constraints was
proposed,  the  optimal  geometric  parameters  of  the  multi-layer  structure  were  obtained,  and  the  anti-
insulation  performance  of  the  optimized  thermal  protection  structure  was  verified  experimentally.  The
experimental  results  showed  that  the  optimized  thermal  protection  structure  can  withstand  1  473  K  for
1 800 s while the back temperature was kept below 370 K.
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高速飞行器在飞行过程中，剧烈的气动加热

产生的高温会造成飞行器外形烧蚀、内部设备无

法正常工作等不良影响，严重影响飞行安全，成

为制约高超声速飞行器快速发展的瓶颈问题[1-2]。

当飞行器以马赫数为 8的速度在大气层中飞行时，

需要大面积热防护的机翼、机体等部位的温度高

达上千开尔文[3]。因此，对飞行器热防护结构与

材料的相关研究至关重要。由于高速飞行器处于

严酷的热力学环境，所以要求热防护材料必须具

有轻质、高效及耐高温（1 273 K以上）等特点[4-5]。

近年来，高速飞行器的热防护材料发展迅猛，各

种新型材料不断涌现，但其热防护方式主要是从

烧蚀、辐射、热沉、隔热四种形式出发，通过使用

烧蚀材料、热防护涂层、防/隔热材料和结构等达

到高温防隔热的目的[6]。单一种类的热防护材料

和结构难以满足上述问题，需要对多功能与多层

次的材料和结构进行研究设计[7-10]。

目前，高速飞行器的热防护设计开始走向承

载与防热一体化的热防护结构，结构形式从单层

波纹形向多层结构及仿生化结构发展，但是这些

结构壁厚通常达到厘米级，主要是针对壁厚比较

大的飞行器而设计研发的。对于小壁厚结构，隔

热层厚度降低，隔热性能会显著下降，抗冲击能

力也会变弱。为了弥补这种缺陷，超高温材料与

一体化热防护结构相结合的新型热防护系统应运

而生，这种系统通过在一体化热防护结构中填充

耐高温材料，增强了一体化热防护结构的承载力

与防热能力[6]。根据结构和使用途径不同，新型

热防护系统发展出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这几种方案。

盖板式热防护系统是由盖板材料和隔热材料

构成的组合结构单元。目前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。在盖板式热防护系统中，美国重

点发展金属基热防护系统，欧洲则重点研发由陶

瓷基复合材料（CMC）制成的热防护系统。承载

式气动外壳可承受飞行过程中的气动载荷以及飞

行器的轴向载荷，隔热材料既可以与结构集成，

也可与结构分离（置于气动外壳下部），因此采用

承载式气动外壳可以有效减轻飞行器质量。在热

防护与结构一体化的方案中，外壁采用性能稳定

可靠的耐高温材料，外壁和内壁均可承受气动载

荷，大型整体结构采用该方案不仅可以降低维护

成本，也可以消除或减少面与面之间的间隙以及

零部件的数量，尽管目前该方案的成熟度是最低

的[11]，但防热、承载结构的一体化设计是当今高

温热防护结构的大趋势。美国研发了兼具承载和

隔热复合功能的金属面板热防护结构[10]，并对其

做了一系列的建模和测试。解维华等[12] 对典型

金属热防护结构样件进行了有限元分析，分析比较

了影响热防护系统性能的多种结构参数。赵剑

等[13] 提出了一种高温合金金属热防护系统的设

计方案，从功能层选材、宏观力学分析和导热等

效方法、结构热弹性分析模型等技术角度，开展

了高速飞行器高温合金热防护系统的设计与分析。

李健等[14] 研究了由多种功能材料组成的热防护

组件的结构设计方法和热防护性能，通过数值仿

真模拟了不同尺寸结构的热防护性能，并进行了

实验验证。Alifanov等[15] 将高孔隙率的开孔碳泡

沫引入了多层热防护结构，通过考虑碳泡沫的形

态，提出了一种针对该类结构的优化设计方法。

Xie等[16] 在优化设计热防护结构中考虑了气动热

弹性稳定性，探究了热防护结构尺寸与气动热弹

性稳定边界的关系。Liu等[17] 采用宏观各项异性

的设计策略探究了多层环氧复合材料的隔热性能

及局部热保护性能。Dou等 [18] 在二元网络结构

的二氧化硅纳米纤维气凝胶框架内组装二氧化硅

气凝胶，这种结构具超强弹性和抗疲劳性，并具

有极低的热导率，在防隔热领域内具有诱人的应

用潜力。Shi等[19] 对具有波纹芯的复合夹层结构

分别建立了一维和二维分析模型，并在传热分析

中考虑了热分解、相变和热化学烧蚀的影响，通

过对比两种模型的准确性和可靠性，提出了一种

快速初步的集成结构热防护系统设计方案。然而，

目前针对热防护系统的结构设计优化多通过对单

一层结构的优化叠加而成，而非多层结构一体化

的多目标参数联合优化。同时，现有研究方法多

为数值模拟，缺乏有效实验验证。

本文以“耐高温层+隔热缓冲层+核心隔热层”
顺序设计的一体化热防护结构内传热过程为研究

对象，建立多层一体化热防护结构的一维非稳态

导热-辐射耦合物理模型，通过数值计算得到了多

层热防护结构内的温度分布，并以总质量最轻，

总厚度最小为优化目标，通过计算模拟获得了多

层热防护结构的优化结构尺寸，最后对尺寸优化

后的热防护结构的防隔热性能进行了高温考核。
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 1    问题描述

 1.1   热防护结构描述

本文中的轻质防隔热结构在设计上采用多层

结构，从受热面到冷面依次为陶瓷面板、隔热棉

毡、纳米复合材料、陶瓷面板。多层结构整体通

过紧固件压紧固定，材料间接触紧密，忽略界面

接触热阻。从功能性划分，隔热棉毡和纳米复合

材料为具有微纳孔隙结构的多孔材料，两种材料

均具有优异的隔热性能，相同温度下纳米复合材

料的热导率更低，但隔热棉毡的密度更小。陶瓷

面板为结构致密的不透材料，具有优良的抗氧化

性、耐腐蚀性和耐高温强度，但其隔热性能最差，

同时密度也最大。

可以用 η=cp/（ρ·λ）衡量材料的隔热能力，性能

优异的隔热材料通常应具有较大的比定压热容 cp，

同时其密度 ρ和热导率 λ又很小，这意味着这种

材料只需很小的质量就能储存大量热量而通过自

身向外传递的热量很少，因此，这一数值越大，表

明材料的隔热性能越好。

图 1所示为不同温度下隔热棉毡和纳米复合

材料的隔热性能表征，可见两种材料的隔热性能

均随温度升高呈先增大后降低的趋势，相比之下，

纳米复合材料的隔热性能更为优异，尤其是在低

温段，纳米复合材料的隔热优势更加突出，而同

样温度范围内陶瓷面板的这一表征值最大仅为

0.52，但陶瓷面板结构致密，性质稳定，具有很强

的耐高温性能，因此可以作为热防护结构的高温

防热层抵御高温直接冲击。由于陶瓷面板的热导

率较大，从而导致面板背面温度依然很高，需要

进一步缓冲。隔热棉毡的耐高温性优于纳米复合

材料，且高温下两者的隔热性能差距不大，因此

可将隔热棉毡作为高温缓冲层进一步降低温度。

随着温度降低，纳米复合材料表现出极佳的隔热

性能，因而将纳米复合材料当作核心隔热层最大

限度地降低结构背温。由于隔热棉毡和纳米复合

材料的力学性能较弱，因此可在热防护结构的最

内层添加一层陶瓷面板以提升结构的负载能力。

值得注意的是，相比其他两种材料，尽管陶瓷面

板的密度较大，但其主要作为顶部的防热层并提

升整体结构的强度使用，因此只需保证其基础厚

度即可，本文热防护结构的两层陶瓷面板厚度均

为 1 mm。

 1.2   优化目标

在本文优化的一体化热防护材料中，起隔热

作用的主要是隔热棉毡和纳米复合材料，因此需

要设计这两种材料层结构的厚度尺寸（h1 和 h2）。

由于纳米复合材料工作条件不能超过 1 273 K的

限制，所以要求在整个热考核过程中，h1 和 h2 的

选取要使得隔热棉毡和纳米复合材料的接触界面

温度不超过 1 273 K。另外由于飞行器内部主要

的结构件是铝合金，其热设计温度为 423 K [8]，所
以还要求 h1 和 h2 的选取使得结构背温不超过

373 K。最后，由于材料又有轻质的要求，需要在

满足两个界面温度约束带条件的基础上，找到一

个 h1 和 h2 的最优组合，使得整体结构质量最轻。

 2    实验系统

本文实验装置如图 2所示，该装置由加热系

统、电控系统和数据采集系统组成，可测量样件

的最大平面尺寸为 300 mm×300 mm。实验测量

原理为：电控系统按照设定程序控制辐射加热器

升温至设定温度，然后抽出辐射加热器与实验件

间的隔热装置，实验件正面受到辐射加热器的辐

射加热，实验件正面布置的控温热电偶通过向电

控系统反馈温度信号以调控加热功率从而维持实

验件正面温度恒定。实验过程中，所有涉及的温

度均由 K型热电偶进行测量，并由数据采集系统

实时记录各处热电偶的温度数据。为避免辐射加

热器在高温下被氧化，实验在 100 kPa 氮气（纯度

为 99.999%）氛围下进行。文献 [20]利用该实验

装置对厚度为 80 mm，长、宽均为 300 mm的多种

防隔热样件的瞬态传热过程进行了多点热电偶测

温和三维辐射-导热耦合传热数值模拟。结果证

实，在热面温度由 300 K升温至 1 500 K的过程中，

样件中心 150 mm的圆形区域沿厚度方向呈现良

好的一维传热特征。
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图 1    不同温度下材料隔热性能的表征值对比

Fig. 1    Comparison of characteristic values of thermal insulation

performance of materials at different temperatures
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本文所优化的结构为大面积的热防护结构，

其长、宽方向尺寸远远大于材料厚度方向尺寸，

所以整个传热问题可以简化为一个一维传热问题。

为了优化和分析方便，可以将其简化为一维多层

防隔热结构模型，如图 3所示。一维多层结构模

型中，最外层是起承载和耐高温冲击的陶瓷面板，

中间层是起主要隔热作用的隔热棉毡和纳米复合

材料，为增强热防护结构的整体强度，最内层仍

为陶瓷面板。分别在样件的受热面（x=0 mm）、隔

热棉毡和纳米复合材料的接触界面以及冷面三个

界面上布置两个热电偶。对于同一个面上布置的

热电偶，一个布置在样件长、宽平面的几何中心处

（TC1、TC3、TC5），另一个布置在以几何中心为圆心，

直径 d = 150 mm的圆周上（TC2、TC4、TC6），并
确定两处温度值的算数平均值为该平面温度。
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图 3    热防护结构一维简化模型

Fig. 3    One-dimensional simplified model of thermal

protection structure
 

 3    模型描述

 3.1   多层热防护结构传热模型

隔热棉毡和纳米复合材料为具有微纳孔隙结

构的多孔材料，由于其孔隙尺寸限制了气体分子

热运动，因而具有极低的固相与气相热导率，但

红外辐射可以透过孔隙进行传热，因而辐射传热

是多孔材料传热过程的重要构成部分。微纳孔隙

材料的传热包括：固相材料间的热传导和辐射换

热，孔隙内气相的热传导和对流换热，由于材料

孔隙与气体分子自由程相当，因而对流作用可以

忽略，因此，隔热棉毡和纳米复合材料内的一维

非稳态导热-辐射耦合传热方程为

ρcp
∂T
∂τ
=
∂

∂x

[
λc（T）

∂T
∂x

]
− dqr

dx
（1）

式中 ρ为材料密度（kg/m3）；cp 为材料比定压热容

（J/（kg·K））； T 为温度（K）；τ为时间（s）；x 为热流

传递的方向（m）; λc（T）为材料热导率（W/（m·K））；

qr 为辐射热流密度（W/m2）。

考虑到隔热棉毡和纳米复合材料对辐射的强

衰减性以及导热-辐射耦合传热物性辨识反演的

高效性，本文采用 Rosseland扩散近似（RDA）对辐

射传递方程进行求解。对于各向同性散射性灰介

质，介质内辐射热流密度可表达为

qr = −
16σn2T 8

3ke
· dT

dx
（2）

式中 σ为黑体辐射常数（W/（m2·K4））；ke 为衰减
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系数（m−1）；n 为折射率，为无量纲。

将辐射热流密度变为傅里叶公式的形式：

qr = −λr
dT
dx

（3）

λr = 16σn2T 2/（3ke） （4）

称 λr 为辐射热导率，则等效热导率 λeff 可表

示为

λeff = λc+λr （5）

从而本文多层热防护结构的传热方程可写为

ρcp
∂T
∂τ
=
∂

∂x

[
λeff（T）

∂T
∂x

]
（6）

对于陶瓷面板，由于其为不透明介质，故辐射

换热作用可以忽略，即 λeff（T） = λ（T）。本文采用

有限体积法（FVM）对能量方程进行求解。

 3.2   材料热物性

多层热防护结构各组成材料的热物性如表 1
所示。比定压热容 cp 由差式扫描量热仪测得；等

效热导率 λeff 采用文献 [21]的高温等效热导率辨

识反演模型测得；材料发射率 ε采用本课题组自

主设计的发射率测量系统测得。由于不同温度下

材料的热导率相差较大，因此本文将三种材料的

热导率拟合为关于温度的线性函数。λ1、λ2、λ3
分别为隔热棉毡、纳米复合材料和陶瓷面板的

等效热导率，其中，a1=0.000 198，b1=0.036 59；a2=
0.000 151，b2=0.005 372；a3=0.001 562，b3=0.902 368。
而温度对材料的比定压热容和密度影响很小，因

此材料的比定压热容和密度取定值。
 
 

表 1    热防护材料热物性参数

Table 1    Thermophysical parameters for different thermal

protection materials

材料 ρ/（kg/m3） cp/（J/（kg·K）） λeff/（W/（m·K）） ε

隔热棉毡 260.0 851.1 λ1=a1T+b1

纳米复合材料 310.5 871.2 λ2=a2T+b2

陶瓷面板 1 806.4 1 115.3 λ3=a3T+b3 0.6
 
 

 3.3   边界条件和初始条件

飞行器在高速飞行过程中，防隔热结构外表

面受到剧烈的气动加热。图 4是文献 [22]中某飞

行器在大气层飞行过程中外表面的温度变化情况。

可以看出，其最高温度约为 1 280 K，为保证飞行

器能够有效应对外界复杂多变的高温环境，应对

优化结构的最高耐受温度留有一定裕度，因而本

文采用 1 473 K的恒温环境对结构进行高温冲击，

并以此作为数值计算结构外表面的温度边界条件。

为保证飞行器舱内各部件的稳定运动，舱内温度

通常不能过高，本文假定这一温度恒定为 298 K，

防隔热结构内表面与舱内设备进行辐射换热，以

此作为内表面的边界条件。整体结构的初始温度

场取 298 K。能量方程初始条件和边界条件分别为

T |τ=0 = 298 K （7）

T |x=0 = 1 473 K （8）

T |e = 298 K （9）

式中 T |τ=0 为热防护结构的初始温度；T |x=0 为热防

护结构的热面温度；Te 为飞行器的舱内温度。
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图 4    某飞行器飞行过程外表面温度变化[22]

Fig. 4    Surface temperature variation of an

aircraft during flight[22]
 

 4    数值结果及结构优化

 4.1   优化方法

隔热棉毡和纳米复合材料的厚度 h1、h2 优化

的约束条件为

T1max（h1,h2）≤1 273 K （10）

T2max（h1,h2）≤373 K （11）

T1max（h1,h2）

T2max（h1,h2）

式中 为热考核过程中隔热棉毡和纳米

复合材料接触界面间出现的最高温度，

为热防护结构冷面出现的最高温度。

h1 和 h2 优化的目标函数为

M = ρ1h1+ρ2h2 （12）

H = h1+h2 （13）

式中 M 为隔热棉毡和纳米复合材料双层结构的

面积质量（kg/m2）；ρ1 和 ρ2 分别为隔热棉毡和纳

米复合材料的密度（kg/m2）。优化目标是使双层
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结构的面积质量 M 和厚度 H 最小。

针对多层热防护结构的质量、厚度尺寸的优

化原理为：在一定尺寸范围内对不同厚度尺寸的

隔热棉毡 h1 和纳米复合材料 h2 进行组合，对于每

一组确定的 h1、h2 尺寸组合，通过数值计算可以

确定热防护结构某考核界面上出现的最高温度。

依次计算其他 h1、h2 组合下的界面温度极值，即

可在 h1-h2 平面上绘制出关于该界面最高温度的

多条等温线，随后便可确定满足界面温度约束条

件的 h1 和 h2 尺寸范围。同理，可得到满足另一考

核界面温度约束条件的 h1 和 h2 尺寸范围，则两处

界面上 h1 和 h2 尺寸范围的交集即为满足热防护

结构温度约束条件的安全尺寸区域。

与界面等温线的绘制方式类似，分别构建关

于目标函数的等质量线和等厚度线。将其投影至

已满足约束条件的 h1 和 h2 的安全尺寸区域即可

得到满足目标函数的最优组合尺寸。

 4.2   优化结果

图 5和图 6分别为约束条件 T1max 和 T2max 的

曲面图等温线投影图。阴影区域表示满足约束条

件的 h1 和 h2 组合的安全可选尺寸。

将图 5和图 6重叠起来，重合的阴影部分即

为同时满足 T1max 和 T2max 的可选 h1 和 h2 组合安全

区域。同理，在安全区域上叠加单位面积质量 M
曲面的等质量线投影（见图 7），得到 h1=36 mm，

h2=32 mm的组合即为安全区域内使得两层材料

的单位面积总质量 M 最轻的最优结构尺寸。同

样将厚度 H 曲面的等高线投影在安全区域上（见

图 8），可以发现结构的质量最轻点同时也是厚度

最小点。
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 4.3   实验校验

本文通过实验对最优尺寸下（h1=36 mm，h2=
32 mm）的热防护结构进行了实验验证，并与数值

计算结果进行了对比。图 9和图 10分别为在最

优结构尺寸下，在 1 800 s的持续高温加热下，隔

热棉毡与纳米复合材料接触界面以及热防护结构

冷面的真实温度曲线与数值计算结果对比。可以

看出，两处界面上实验测得的温度值与数值计算

结果的误差均在±3%之间，并且实验测得的最高

温度值均低于模拟结果，表明最优结构尺寸可以

实现热防护结构的防隔热要求并留有一定安全裕

度。隔热棉毡与纳米复合材料接触界面温度随热

面边界温度变化响应很快，加热停止后，界面温

度迅速降低；而热防护结构背温由于隔热棉毡和

纳米复合材料的热阻产生了较大延迟，加热停止

后其温度依然持续升高，直至 3 000 s附近达到最

高温度。

图 11为最优结构尺寸下，各层材料在热考核

过程中不同时间下的全场温度分布。可见采用最

优结构设计的轻质一体化热防护结构具有优异的

防隔热性能。

 5    结　论

本文以高速飞行器飞行过程中大面积热防护

结构为背景，提出了一种轻质热防护结构的优化

方案。基于飞行器热防护结构外表面的热载环境，

建立了热防护结构内一维非稳态导热-辐射耦合

传热模型，并通过数值计算得到了材料各层的温

度分布。构建目标环境的约束条件，建立了多层

热防护结构的优化方法，实现了最优结构尺寸的

热防护结构设计，并通过实验验证了优化后热防

护结构的防隔热性能。实验结果表明，采用最优尺

寸的热防护结构在经受 1 473 K高温加热 1 800 s
后背温不超过 370 K。
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