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摘要：目的 探索尖锥外形高超声速飞行器超高温陶瓷防热设计约束要求。方法 基于计算流体力学有限体

积数值求解方法研究高超声速层流状态尖锥形飞行器的气动热环境，通过不同攻角下热流及辐射平衡温度

分布规律研究获得防热设计约束要求。针对典型尖锥飞行器超高温陶瓷防热设计要求开展几何尺寸、攻角

范围影响研究，最后探讨超高温陶瓷高性能热导率对防热设计影响。结果 尖锥飞行器高热流仅限于驻点附

近很小的区域，迎风面热流随着攻角增大迅速提高。满足防热设计约束的极限飞行攻角与端头长度呈正比，

端头长度增加 0.1 m，极限攻角增大 10°。超高温陶瓷热导率对端头防热设计影响较大，随着材料热导率增

大 50%，驻点辐射平衡温度降低 205 K，端头连接结构温度增大 50 K。结论 尖锥体超高温陶瓷端头防热设

计的重要约束指标为端头连接结构温度限制，设计时需要合理优化飞行攻角剖面，选取热导率性能适中的

材料。 
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ABSTRACT: Objective To explore the ultra high temperature ceramic (UHTCs) thermal protection design requirements for a 

sharp–edge vehicle. Methods The aerodynamic thermal environment of hypersonic velocity typical sharp edge vehicle under 

laminar conditions was researched through FVM based on computational fluid mechanics. The thermal protection design limits 

were identified through surface heat flux and radiative equilibrium temperature distribution analysis at different angles of attack. 

For the nose UHTCs thermal protection design of a typical sharp edge vehicle, the nose length and angle of attack effects were 

studied. Finally, effects of high thermal conductivity on heat protection design of UHTCs were discussed. Results The high heat 

flux only concentrated in a small region near the stagnation and the heat flux increased obviously with the increase of attack an-

gle in the windward. Considering the thermal requirement, the maximum angle of attack was in proportion to the nose length, 

for example, the limited angle of attack would increase 10o when the nose length increased by 0.1m. Thermal conductivity of the 

UHTCs had significant influences on the temperature distribution, and the maximum tip temperature of the nose would drop by 

205K while the maximum temperature of the structural material would be increased by 50K when the thermal conductivity of 

the UHTC was increased by 50%. Conclusion The critical limit of UHTCs sharp nose thermal protection design is the structural 

material temperature which is connected with the UHTCs nose. During design, the angle of attack during flight should be opti-
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mized properly and material of proper thermal conductivity should be selected. 

KEY WORDS: sharp nose; UHTCs; thermal protection 

为了实现高效气动性能，新型高升阻比再入飞行

器头锥一般采用尖前缘设计，在减少飞行器阻力的同

时提高了飞行器操纵性能及机动性能，并且由于横向

机动距离的增加也提高了其飞行安全性能。先进概念

性飞行器，例如 DARPA 的猎鹰项目，其前缘半径尺

寸在毫米的量级。对尖锥形飞行器头部驻点区域，其

表面气动加热率和几何半径的平方成反比，即随着前

缘采用尖细化外形减少飞行阻力的同时，其局部气动

热环境变得愈发严酷，尤其在较高飞行马赫条件下，

该问题更加凸显。Hyper-X 超燃冲压高超声速飞行项

目中，在马赫数为 10 的飞行条件下，气动热环境预

测其前缘温度将在 2400 K 以上[1-2]。在这种情况下，

采用 C/C 材料的前缘结构即使在一次性较短的飞行

中也会超过使用温度极限。针对高超声速飞行器尖前

缘设计的热防护材料耐温性能一般在 2000 ℃以上。 

超高温陶瓷材料（Ultra High Temperature Ce-

ramic，UHTCs）由于具有良好的耐高温性能，可以

用作尖前缘设计的热防护材料，例如锆、铪化合物

（HfB2 的熔点温度大概在 3380 ℃）。近年来在超高

温陶瓷材料方面取得了很多进展。美国 NASA 在 1997

年针对 UHTCs 用于飞行器尖前缘设计进行了

SHARP-B1 飞行试验，随后 SHARP-B2 飞行试验进一

步证明了在极端气动加热环境下 UHTCs 前缘及连接

结构的高效性能[3]。 

UHTCs 用于再入飞行器热结构设计中遇到的突

出问题为高密度防热材料带来的飞行器整体质量增

加[4]。材料密度是防热设计重要性能指标，HfB2 材料

密度为 11.2 g/cm3，约为 C/C 类防热材料密度的 6~7

倍，这势必为飞行器设计带来质量增加的问题，尤其

是对质量较为敏感的飞行器。由于尖前缘几何特点，

其气动热环境分布随着离驻点距离的增加而迅速降

低[5]，其尖缘局部为峰值集中的热流分布模式，热防

护设计中仅需在前缘驻点位置采用密度较高的

UHTCs 以承受严酷的热环境[6]。近年来，针对飞行器

尖头锥设计有关学者提出了边界层防热系统概念[6]，

并初步对飞行器头锥的几何及材料属性进行了研究。 

热约束及重量是 UHTCs 用于尖锥体防热设计需

要折中考虑的问题。对于大钝头高超声速再入飞行

器，一般采用大攻角剖面减速以满足峰值热流约束。

攻角剖面是高超声速飞行器重要的热约束指标。基于

UHTCs 防热材料极高耐温性，表面峰值热流不再是

关键热约束指标，而是关注热流沿锥体分布规律，尽

可能使 UHTCs 仅在尖锥较小区域内使用。合理规划

峰值热流水平以及热流密度分布规律与飞行攻角剖

面紧密相关，而尖锥飞行器 UHTCs 端头质量主要由

端头长度及头锥几何半径确定。实际工程设计过程

中，需要探讨攻角、端头长度以及头锥半径间约束

关系。 

文中旨在对尖锥形飞行器 UHTCs 热防护系统设

计要求进行研究。首先采用数值方法针对不同攻角及

特性尖头锥热环境分布规律进行模拟，进一步探讨头

锥外形飞行器超高温陶瓷热防护系统攻角设计约束

要求，最后对基于攻角约束下尖锥形飞行器超高温陶

瓷 TPS 热传导特性进行研究。 

1  数值方法及验证 

控制方程采用三维 Navier Stokes 方程，气体模型

为处于热化学平衡状态的高温气体。采用有限体积方

法进行数值求解定常层流条件下高超声速流动特性。

首先采用 NASA 双锥算例[7]验证当前数值模型的正

确性，选取 Ma 为 9.86，攻角为 0°~16°。马赫数分布

如图 1 所示，沿着双锥飞行器 180°迎风中心线无量纲

化热流分布结果如图 2 所示，试验数据及数值模拟结

果均采用参考球头驻点 Fay-Riddle 公式预测结果无

量纲化。数值解与试验结果吻合很好，验证了文中方

法的正确性。 
 

 
 

图 1  马赫数分布 
 

2  尖锥热环境分布特性 

采用典型尖头锥局部构型作为气动热计算物理

模型。高超声速气动热环境评价除了采用飞行器表面

热流密度外，还引入辐射平衡温度。表面辐射平衡温

度是快速估计 TPS 系统对热流响应的物理量。考虑

材料本身热传导，辐射平衡温度定义为： 

4 w
w w

d

d

T
T a q

n
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式中：qw 为表面热流密度；Tw 为辐射平衡温度；

a 为材料表面热扩散系数， / ( )a k c ；k 为材料热

传导率；ρ，c 分别为材料密度与热容；ε是表面辐射

系数；σ 为 Stefan-Boltzmann 常数。当前计算中：

ε=0.85，σ=5.66961×108 Wm2/K4。 
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图 2  无量纲化热流分布 
 

尖锥头部半径为 11 mm，锥角为 12.84°，头锥体
总长为 2 m。计算分析选择飞行高度 h=60 km，来流
Ma=15。计算网格为 400 万，紧邻壁面网格尺度为
106 m，保证了沿壁面 y+值均小于 1。计算中分析了
不同攻角（0°、10°、20°）条件下头锥热环境的分布
特性。 

带攻角条件下，背风面发生分离，激波更贴近
迎风面，边界层沿飞行器轴线逐渐增厚。10°下热流
密度及辐射平衡温度分布如图 3 所示。驻点热流为  

 

 
 

图 3  热流密度与辐射平衡温度分布（攻角 10°） 

2.54 MW/m2，辐射平衡温度峰值为 2700 K。对于该

尖头锥，热防护系统对材料要求已经超出了抗氧化

C/C 或 SiC 材料所能达到的温度极限（1900 K）。 

3  UHTCs 防热约束/攻角关联性 

迎风面与背风面热流及辐射平衡温度分布如图 4

所示。图 4 中 0°攻角以上符号代表迎风面结果，0°

攻角以下符号代表背风面结果。0°攻角，迎风面与背

风面中心线热环境分布相同，大部分区域热流密度为

0.3 MW/m2，相应的辐射平衡温度为 1500 K；10°攻

角，迎风面与背风面中心线热环境分布差异较大，

迎风面及背风面大部分区域热流密度分别为 0.5、

0.05 MW/m2，相应的辐射平衡温度分别为 1700、

1100 K；20°攻角，迎风面与背风面中心线热环境分

布差异进一步加大，迎风面及背风面大部分区域热流

密度分别为 0.7、0.05 MW/m2，相应的辐射平衡温度

分别为 1900、900 K。首先，通过不同攻角条件下热

环境分布可以看出，高热流及辐射平衡温度仅限于驻

点附近很小的区域；其次，可以发现迎风面热流及辐

射平衡温度随着攻角增大迅速提高。即在定常驻点温

度轨迹中，仅是攻角的变化就可以使尖锥体飞行器表

面温度呈现显著差异。 
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图 4  迎风面及背风面中心线热流密度及辐射 

平衡温度分布 

 
不同攻角条件下热流密度及辐射平衡温度沿

轴向剖面分布如图 5—7 所示。对于 0°攻角，沿轴

线热流密度及辐射平衡温度均降低，热流密度从

0.24 MW/m2 降到 0.18 MW/m2，辐射平衡温度从

1480 K 降到 1390 K，且迎风面与背风面热环境分布

一致。较大攻角条件下热环境分布规律明显区别于 0°

攻角结果，轴向截面热环境分布剖面变得更宽，随着

攻角增大迎风面热环境变得更加严酷，背风面热环境

则趋于缓和。例如，对于 x=0.15 m 剖面位置，0°攻

角条件下辐射平衡温度峰值为 1370 K，而 20°攻角条

件下则增为 1800 K。 

对于 UHTCs 热防护设计，由于其材料良好的耐

高温性能，UHTCs 局部峰值热流本身在防热设计中

的约束不再是主要因素，应该侧重 UHTCs 端头连接

结构的热约束要求。随着攻角的增大，头锥末端辐射

平衡温度的增加可能超过连结结构的温度使用极限，

这是在 TPS 设计中必须要考虑的因素。考虑到飞行

器质量是一个严格的限制指标，一般 TPS 设计时会

在 UHTCs 结构末端连接密度较低、耐温性相对低的

连接结构。对于当前的飞行器尖头锥，如果设定连接

结构的温度限为 1500 K，则该 TPS 设计存在极大风

险。为了使整个头锥 TPS 设计在安全的热约束限定

边界内，飞行器需采用较小的攻角剖面，这样可以使

连接结构位于安全允许温度限内。 
 

 
 

图 5  0°攻角下热流密度及辐射平衡温度沿 

不同轴向剖面的分布 

 

4  UHTCs 防热约束分析 

通过上述分析可以发现，攻角对尖锥体头锥热环

境分布影响很大。为了采用特定的 TPS 设计方案，

飞行器沿弹道攻角能够通过降低其他性能指标单独

进行优化，如横向机动距离[10]。当飞行器再入高度-

速度曲线初步确定后，确定 UHTCs 材料使用温度限

定，头锥驻点半径可以进行优化设计，以满足防热要

求。对于较小攻角范围的再入轨道，温度峰值仅仅依

赖于飞行条件及驻点半径值。对于大攻角再入情况，

攻角随轨道变化很大，头锥表面温度随攻角变化也

变化显著。攻角越高，头锥末端即连接结构的温度

也相应增高。目前，设定连接结构的温度使用极限
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为 1900 K，为了保证连接结构在整个再入轨道范围内

均在允许的温度界线内，需要设计攻角的允许范围。 
 

 
 

图 6  10°攻角下热流密度及辐射平衡温度沿 

不同轴向剖面的分布 
 

设计典型尖锥外形飞行器，尖锥头部半径为 72 mm，
半锥角为 12.84°，整个 UHTCs 端头设计长度小于
0.4 m。飞行轨道采用航天飞机 STS 5-BET 轨道[11]。 

4.1  球头半径影响 

首先对头锥半径限制进行分析。设计的球头半径
为 0.072 m，同时选取 0.03、0.04、0.05 m 等三种不
同半径情况进行比较。四种不同球头半径热流密度及
辐射平衡温度沿弹道分布情况如图 8 所示。考虑到
UHTCs使用温度限制，允许的最小球头半径为0.04 m，
热流密度为 3 MW/m2。对于设计头锥半径 0.072 m，
其热流密度峰值位于 70 km 高度，峰值热流密度为
2.2 MW/m2，相应的辐射平衡温度为 2450 K。由于辐
射平衡温度沿头锥轴线迅速降低，因此该设计
UHTCs 头锥均在材料的使用温度范围内。 

4.2  攻角影响 

通过评估 UHTCs TPS 连接结构的辐射平衡温度 

 
 

图 7  20°攻角下热流密度及辐射平衡温度沿 

不同轴向剖面的分布 

 
随攻角变化以实现 TPS 设计攻角限定。不同头锥长

度下辐射平衡温度峰值分布如图 9 所示。通过比较不

同攻角条件下沿弹道的辐射平衡温度峰值能够限定

其攻角取值。不同头锥长度下极限攻角值如图 10 所

示。对于长度分别为 0.2、0.3、0.4 m 头锥，其允许

的最大攻角分别为 15°、25°、35°。在目前考虑的头

锥长度范围内，可以看出防热允许的最大攻角与头锥

长度基本呈正比。高超声速飞行器升力大小可近似认

为与攻角的余弦函数成正比，如果要实现飞行器更高

升阻比要求，须飞行器攻角增大，则需要进一步加长

头锥以保证 TPS 连接结构的安全性。 

4.3  热导率影响 

尖头锥 TPS 设计需要材料具备高热导率，来保

证热流能够从驻点位置即时疏导到锥体表面以辐射

到外界。对于 UHTCs 材料，其本身就具备优良的热

传导性能。SHARP 项目对各种 UHTCs 热导率进行了

测量，其中对于 HfB2/SiC 材料，其热导率在 2000 K  
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图 8  热流密度及辐射平衡温度沿不同球头半径分布 
 

 
 

图 9  不同头锥长度下辐射平衡温度峰值分布 
 

时为 80 W/mK。对于 UHTCs 类材料，由于高热导率

性能其表面热传导不能忽视，气动加热表面热辐射平

衡温度评估时需要考虑热流的传导及外表面辐射。为

了研究热导率对 UHTCs TPS 设计的影响，对不同热

导率 UHTCs 材料的导热性能进行了数值模拟研究。

按照 NASA 标准 UHTCs 材料体系测量数据[9]，给定

UHTCs 材料的密度、热容、表面辐射率，而热导率

则取 60 W/mK 以及 90 W/mK 两种情况。两种 UHTCs

材料的各项性能参数见表 1。 
 

 
 

图 10  不同头锥长度下的极限攻角 αmax 

 

表 1  UHTCs 性能参数 

材料
密度 

ρ/(kg·m3)
热容 

c/(J·kg1·K1) 
热导率 

k/(W·m1·K1)
辐射率 ε

M1 9500 500 90 0.8 

M2 9500 500 60 0.8 
 

两种不同热导率 UHTCs 材料表面辐射平衡温度

沿轴向分布如图 11 所示。与未考虑材料热导率影响

的结果相比，表面辐射平衡温度峰值显著降低。随着

热导率的增加，头锥的峰值辐射平衡温度降低 205 K，

而头锥末端（连接结构）的辐射平衡温度则进一步上

升约 50 K。因此，在 UHTCs TPS 设计时，为了平衡

连接结构辐射平衡温度与 TPS 质量的限制要求，需

对材料的热导率范围进行限定。 
 

 
 

图 11  不同轴向位置辐射平衡温度分布 
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5  结论 

文中主要对尖锥形飞行器头部表面热环境分布

规律及 UHTCs 材料体系热防护设计进行了研究，重

点研究了攻角对头锥表面热环境分布影响以及热防

护设计约束要求。研究表明，尖锥飞行器高热流仅限

于驻点附近很小的区域，迎风面热流随着攻角增大迅

速提高；满足防热设计约束的极限飞行攻角与端头长

度呈正比；超高温陶瓷热导率对端头防热设计影响较

大；尖锥体超高温陶瓷端头防热设计的重要约束指标

为端头连接结构温度限制，设计时需要合理优化飞行

攻角剖面，选取热导率性能适中的材料。 
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