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(57)摘要

本发明公开了一种基于一次飞行多种热防

护材料的综合分析方法，其特征在于，所述方法

包括以下步骤：步骤一：在第一凹槽上安装超高

温陶瓷材料、在第二凹槽上安装第一C/SiC材料，

在第三凹槽上安装抗氧化碳/碳材料、在第四凹

槽上安装第二C/SiC材料；步骤二：布置距离几何

前缘线不同深度的三个温度传感器；步骤三：通

过气动热数值计算得到热流变化，并与超高温陶

瓷材料、抗氧化碳/碳材料、第一C/SiC和第二C/

SiC材料几何前缘线处热流变化进行对比，获得

超高温陶瓷材料、抗氧化碳/碳材料、第一C/SiC

和第二C/SiC材料在临近空间高超声速条件下的

催化特性。本发明根据获取的热响应数据辨识前

缘区域热流并结合飞试材料微结构的变化，为翼

前缘防热设计提供支撑。
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1.一种基于一次飞行多种热防护材料的综合分析方法，其特征在于，所述方法包括以

下步骤：

步骤一：在飞行器的第一翼前缘上开设第一凹槽(1)和第二凹槽(2)，并在第一凹槽(1)

上安装超高温陶瓷材料、在第二凹槽(2)上安装第一C/SiC材料，在飞行器的第二翼前缘上

开设第三凹槽(3)和第四凹槽(4)，并在第三凹槽(3)上安装抗氧化碳/碳材料、在第四凹槽

(4)上安装第二C/SiC材料；

步骤二：在超高温陶瓷材料、抗氧化碳/碳材料、第一C/SiC材料和第二C/SiC材料内部

布置距离几何前缘线不同深度的三个温度传感器；

步骤三：飞行器在临近空间高超声速飞行条件下，通过三个温度传感器获取的温度数

据，得到超高温陶瓷材料、抗氧化碳/碳材料、第一C/SiC和第二C/SiC材料几何前缘线处热

流变化，通过气动热数值计算得到在已知的一系列催化系数条件下第一翼前缘和第二翼前

缘几何前缘线的热流变化，并与超高温陶瓷材料、抗氧化碳/碳材料、第一C/SiC和第二C/

SiC材料几何前缘线处热流变化进行对比，获得超高温陶瓷材料、抗氧化碳/碳材料、第一C/

SiC和第二C/SiC材料在临近空间高超声速条件下的催化特性；

步骤四：获取飞行器的飞试残骸，对超高温陶瓷材料、抗氧化碳/碳材料、第一C/SiC和

第二C/SiC材料翼前缘残骸进行切片，采用显微镜和XRD对切片的微观结构变化、材料成分

变化进行分析，得到超高温陶瓷材料、抗氧化碳/碳材料、第一C/SiC和第二C/SiC材料经历

的温度条件；其中，抗氧化碳/碳材料几何翼前缘的峰值温度超过1800℃；超高温陶瓷材料

几何翼前缘线峰值温度超过1300℃；第一C/SiC材料几何前缘线附近温度超过1800℃；第二

C/SiC材料几何翼前缘线的温度为1700℃～1800℃。

2.根据权利要求1所述的基于一次飞行多种热防护材料的综合分析方法，其特征在于，

在所述步骤一中，第一凹槽(1)的横截面形状为梯形，第二凹槽(2)的横截面形状为梯形。

3.根据权利要求1所述的基于一次飞行多种热防护材料的综合分析方法，其特征在于，

在所述步骤一中，第三凹槽(3)的横截面形状为梯形，第四凹槽(4)的横截面形状为梯形。

4.根据权利要求1所述的基于一次飞行多种热防护材料的综合分析方法，其特征在于，

在所述步骤一中，超高温陶瓷材料设置于第一凹槽(1)内并与第一翼前缘胶接。

5.根据权利要求1所述的基于一次飞行多种热防护材料的综合分析方法，其特征在于，

在所述步骤一中，第一C/SiC材料设置于第二凹槽(2)内并与第一翼前缘胶接。

6.根据权利要求1所述的基于一次飞行多种热防护材料的综合分析方法，其特征在于，

在所述步骤一中，抗氧化碳/碳材料设置于第三凹槽(3)内并与第二翼前缘胶接。

7.根据权利要求1所述的基于一次飞行多种热防护材料的综合分析方法，其特征在于，

在所述步骤一中，第二C/SiC材料设置于第四凹槽(4)内并与第二翼前缘胶接。
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基于一次飞行多种热防护材料的综合分析方法

技术领域

[0001] 本发明涉及飞行器领域，尤其涉及一种基于一次飞行多种热防护材料的综合分析

方法。

背景技术

[0002] 高超声速飞行是指飞行速度≧5马赫，高超声速飞行器的有效载荷和最大射程与

飞行器的设计重量息息相关，热环境和防热的精细化设计对高超声速飞行器的重量优化具

有重要的意义。但防热材料在天地热响应之间的差异性对热环境和防热设计的精细化程度

影响较大，针对真实服役环境下多种防热材料在相同热流条件下，热响应机制天地差异的

综合研究分析工作国内外未见报道。需要发展一种综合评估分析技术，为高超声速飞行条

件下的热环境和防热精细化设计提供技术支撑。

发明内容

[0003] 本发明解决的技术问题是：相比于现有技术，提供了一种基于一次飞行多种热防

护材料的综合分析方法，通过测点布局方案设计获取飞试条件下多种防热材料前缘区域材

料热响应数据、根据获取的热响应数据辨识前缘区域热流并结合飞试材料微结构的变化，

为翼前缘防热设计提供支撑。

[0004] 本发明目的通过以下技术方案予以实现：一种基于一次飞行多种热防护材料的综

合分析方法，所述方法包括以下步骤：

[0005] 步骤一：在飞行器的第一翼前缘上开设第一凹槽和第二凹槽，并在第一凹槽上安

装超高温陶瓷材料、在第二凹槽上安装第一C/SiC材料，在飞行器的第二翼前缘上开设第三

凹槽和第四凹槽，并在第三凹槽上安装抗氧化碳/碳材料、在第四凹槽上安装第二C/SiC材

料；

[0006] 步骤二：在超高温陶瓷材料、抗氧化碳/碳材料、第一C/SiC材料和第二C/SiC材料

内部布置距离几何前缘线不同深度的三个温度传感器；

[0007] 步骤三：飞行器在临近空间高超声速飞行条件下，通过三个温度传感器获取的温

度数据，得到超高温陶瓷材料、抗氧化碳/碳材料、第一C/SiC和第二C/SiC材料几何前缘线

处热流变化，通过气动热数值计算得到在已知的一系列催化系数条件下第一翼前缘和第二

翼前缘几何前缘线的热流变化，并与超高温陶瓷材料、抗氧化碳/碳材料、第一C/SiC和第二

C/SiC材料几何前缘线处热流变化进行对比，获得超高温陶瓷材料、抗氧化碳/碳材料、第一

C/SiC和第二C/SiC材料在临近空间高超声速条件下的催化特性。

[0008] 上述基于一次飞行多种热防护材料的综合分析方法中，所述方法还包括以下步

骤：步骤四：获取飞行器的飞试残骸，对超高温陶瓷材料、抗氧化碳/碳材料、第一C/SiC和第

二C/SiC材料翼前缘残骸进行切片，得到切片的微观结构变化和材料成分变化，并与参考微

观结构图像和参考XRD进行对比，得到超高温陶瓷材料、抗氧化碳/碳材料、第一C/SiC和第

二C/SiC材料经历的真实热环境。
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[0009] 上述基于一次飞行多种热防护材料的综合分析方法中，在所述步骤四中，采用显

微镜和XRD得到切片的微观结构变化和材料成分。

[0010] 上述基于一次飞行多种热防护材料的综合分析方法中，在所述步骤一中，第一凹

槽的横截面形状为梯形，第二凹槽的横截面形状为梯形。

[0011] 上述基于一次飞行多种热防护材料的综合分析方法中，在所述步骤一中，第三凹

槽的横截面形状为梯形，第四凹槽的横截面形状为梯形。

[0012] 上述基于一次飞行多种热防护材料的综合分析方法中，在所述步骤一中，超高温

陶瓷材料设置于第一凹槽内并与第一翼前缘胶接。

[0013] 上述基于一次飞行多种热防护材料的综合分析方法中，在所述步骤一中，第一C/

SiC材料设置于第二凹槽内并与第一翼前缘胶接。

[0014] 上述基于一次飞行多种热防护材料的综合分析方法中，在所述步骤一中，抗氧化

碳/碳材料设置于第三凹槽内并与第二翼前缘胶接。

[0015] 上述基于一次飞行多种热防护材料的综合分析方法中，在所述步骤一中，第二C/

SiC材料设置于第四凹槽内并与第二翼前缘胶接。

[0016] 本发明与现有技术相比具有如下有益效果：

[0017] 1)本发明实现多种防热材料在同一飞试热环境下考核，直观对比在同一热环境下

材料烧蚀性能、温度响应的差异，指导翼前缘防热精细化设计；

[0018] 2)本发明采用翼前缘部件内部布置多个温度测点，实现了飞试条件下翼前缘部件

温度梯度数据的实时获取。通过温度梯度辨识获得了真实飞行条件下的几何翼前缘线热

流，对几何翼前缘热环境的精细化设计具有重要的意义；

[0019] 3)本发明通过飞试残骸切片进行了微观结构和成分分析，获取了翼前缘剖面微观

结构形貌由外向内的变化情况，直观揭示飞试环境下翼前缘材料的热响应机制，为翼前缘

材料在飞试条件下的精细化设计提供依据。

附图说明

[0020] 图1是本发明的翼前缘的示意图；

[0021] 图2(a)是本发明的三个温度传感器的布置示意图；

[0022] 图2(b)是本发明的三个温度传感器的布置又一示意图。

具体实施方式

[0023] 下面结合附图对本发明作进一步详细说明：

[0024] 图1是本发明的翼前缘的示意图。结合图1所示，本发明提供了基于一次飞行多种

热防护材料的综合分析方法，该方法包括以下步骤：

[0025] 步骤一：在飞行器的第一翼前缘上开设第一凹槽1和第二凹槽2，并在第一凹槽1上

安装超高温陶瓷材料、在第二凹槽2上安装第一C/SiC材料，在飞行器的第二翼前缘上开设

第三凹槽3和第四凹槽4，并在第三凹槽3上安装抗氧化碳/碳材料、在第四凹槽4上安装第二

C/SiC材料。具体的，图1中的上部分为第一翼前缘，下部分为第二翼前缘。

[0026] 步骤二：在超高温陶瓷材料、抗氧化碳/碳材料、第一C/SiC材料和第二C/SiC材料

内部布置距离几何前缘线不同深度的三个温度传感器。具体的，如图2(a)和图2(b)所示，三

说　明　书 2/4 页

4

CN 106841288 B

4

https://www.reguanli.com



个温度传感器5距离几何前缘线7不同深度。

[0027] 步骤三：飞行器在临近空间高超声速飞行条件下，通过三个温度传感器获取的温

度数据，得到超高温陶瓷材料、抗氧化碳/碳材料、第一C/SiC和第二C/SiC材料几何前缘线

处热流变化，通过气动热数值计算得到在已知的一系列催化系数条件下第一翼前缘和第二

翼前缘几何前缘线的热流变化，并与超高温陶瓷材料、抗氧化碳/碳材料、第一C/SiC和第二

C/SiC材料几何前缘线处热流变化进行对比，获得超高温陶瓷材料、抗氧化碳/碳材料、第一

C/SiC和第二C/SiC材料在临近空间高超声速条件下的催化特性。需要理解的是，气动热数

值计算为比较成熟的技术，本实施例不再详细赘述。

[0028] 步骤四：获取飞行器的飞试残骸，对超高温陶瓷材料、抗氧化碳/碳材料、第一C/

SiC和第二C/SiC材料翼前缘残骸进行切片，采用显微镜和XRD对切片的微观结构变化、材料

成分变化进行分析，得到超高温陶瓷材料、抗氧化碳/碳材料、第一C/SiC和第二C/SiC材料

经历的温度条件。

[0029] 其中，步骤三中气动热数值计算是将材料表面催化特性作为边界条件，求解一系

列表面催化系数下的带组分源项的热化学反应流动N-S方程组，由傅立叶定律求解得到对

应的表面热流。步骤四中抗氧化碳/碳材料几何翼前缘线附近SiO2成分已经耗尽，由于SiO2

在1800℃以下难以耗尽完全，因此判断抗氧化碳/碳材料几何翼前缘附近峰值温度超过

1800℃，超高温陶瓷材料几何前缘线附近SiO2层较薄，SiO2的生成温度为1300℃，因此判断

超高温陶瓷材料几何翼前缘线峰值温度略超1300℃，第一C/SiC材料几何翼前缘线附近

SiO2耗尽，证明第一C/SiC材料几何前缘线附近温度超过1800℃，第二C/SiC材料几何翼前

缘附近SiO2未出现耗尽现象，但SiO2出现明显的熔融状态，SiO2熔点为1700℃，SiO2耗尽的

起始温度1800℃，因此，第二C/SiC材料几何翼前缘线附近的温度为1700℃～1800℃。

[0030] 上述实施例中，在步骤一中，第一凹槽1的横截面形状为梯形，第二凹槽2的横截面

形状为梯形。具体的，如图1所示，第一凹槽1和第二凹槽2的横截面形状均为梯形，第一凹槽

1、第二凹槽2与第一翼前缘的形状相对应，从而能够在第一翼前缘很好的开设第一凹槽1和

第二凹槽2。

[0031] 上述实施例中，在步骤一中，第三凹槽3的横截面形状为梯形，第四凹槽4的横截面

形状为梯形。具体的，如图1所示，第三凹槽3和第四凹槽4的横截面形状均为梯形，第三凹槽

3、第四凹槽4与第二翼前缘的形状相对应，从而能够在第二翼前缘很好的开设第三凹槽3和

第四凹槽4。

[0032] 上述实施例中，在步骤一中，超高温陶瓷材料设置于第一凹槽1内并与第一翼前缘

胶接。具体的，将超高温陶瓷材料挤压入第一凹槽1内，并将超高温陶瓷材料与所接触的第

一翼前缘胶接，从而使得连接牢固。

[0033] 上述实施例中，在步骤一中，第一C/SiC材料设置于第二凹槽2内并与第一翼前缘

胶接。具体的，将第一C/SiC材料挤压入第二凹槽2内，并将第一C/SiC材料与所接触的第一

翼前缘胶接，从而使得连接牢固。

[0034] 上述实施例中，在步骤一中，抗氧化碳/碳材料设置于第三凹槽3内并与第二翼前

缘胶接。具体的，将抗氧化碳/碳材料挤压入第三凹槽3内，并将抗氧化碳/碳材料与所接触

的第二翼前缘胶接，从而使得连接牢固。

[0035] 上述实施例中，在步骤一中，第二C/SiC材料设置于第四凹槽4内并与第二翼前缘
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胶接。具体的，将第二C/SiC材料挤压入第四凹槽4内，并将第二C/SiC材料与所接触的第二

翼前缘胶接，从而使得连接牢固。

[0036] 本发明实现多种防热材料在同一飞试热环境下考核，直观对比在同一热环境下材

料烧蚀性能、温度响应的差异，指导翼前缘防热精细化设计；并且本发明采用翼前缘部件内

部布置多个温度测点，实现了飞试条件下翼前缘部件温度梯度数据的实时获取。通过温度

梯度辨识获得了真实飞行条件下的几何翼前缘线热流，对几何翼前缘热环境的精细化设计

具有重要的意义；并且本发明通过飞试残骸切片进行了微观结构和成分分析，获取了翼前

缘剖面微观结构形貌由外向内的变化情况，直观揭示飞试环境下翼前缘材料的热响应机

制，为翼前缘材料在飞试条件下的精细化设计提供依据。

[0037] 以上所述的实施例只是本发明较优选的具体实施方式，本领域的技术人员在本发

明技术方案范围内进行的通常变化和替换都应包含在本发明的保护范围内。
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