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摘要：详细梳理了当前空空导弹热防护性能测试领域的四大主流技术，包括氧-乙炔/等离子烧蚀技术、激光

辐照技术、石英灯辐射技术以及高焓风洞技术。这些技术各具特点，在模拟真实飞行条件、评估热防护效

果方面发挥着不可替代的作用。对每种技术的研究现状进行了深入剖析，展望了未来可能的发展趋势和潜

在的关键技术，可以对空空导弹热防护性能测试技术有一个更加全面、深入的了解，为相关领域的研究和

实践提供有益的参考和借鉴。 
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Research Status of Thermal Protection Performance Test  
Technology for Airborne Missiles 
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2. China Airborne Missile Academy, Henan Luoyang 471009, China) 

ABSTRACT: The work aims to comprehensively review the current state of four mainstream technologies in the thermal pro-

tection performance test of airborne missiles, including oxyacetylene/plasma erosion technology, laser irradiation technology, 

quartz lamp radiation technology, and high enthalpy wind tunnel technology. Each technology has unique characteristics and 

plays an indispensable role in simulating actual flight conditions and evaluating the effectiveness of thermal protection. The 

in-depth analysis is conducted to the research status of each technology and the potential future developments and key technolo-

gies are prospected. Through this review, a more comprehensive and in-depth understanding of airborne missile thermal protec-

tion performance test technologies is obtained, providing valuable references and guidance for related research and practical ap-

plications. 
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随着武器装备的更新换代，空空导弹的飞行速度

越来越快，射程越来越远，所处的热环境也越来越苛

刻[1]。一方面，在高超声速飞行过程中，空空导弹会

经历极端的气动热环境，其表面温度随着时间急剧变

化，形成极为严酷的热负荷条件。在面对极端热流冲

击的情况下，空空导弹可能遭受外形的热损伤和结构

变形，乃至损毁，这严重威胁其运行安全，并可能对

导弹内部的电子系统产生负面效应。同时，极端热环

境还可能在导弹结构中诱发热应力和热形变，这些形

变又会导致气动特性的改变，进一步影响飞行轨迹与

姿态的稳定性[2]。为确保弹体结构在严酷气动热环境

下的服役安全性，通常需要对弹体结构进行热防护设

计。另一方面，空空导弹发动机在工作时，壳体内部

存在强气流冲刷、粒子冲蚀的使用工况，为保证发动

机壳体不被高速高温燃气流烧穿，需要在壳体内部增

加绝热层。可见，热防护系统是高超声速空空导弹的

关键组成部分。为确保高速空空导弹在极端热流和高

温环境下的结构完整性与功能安全，必须通过静态和

动态的气动热模拟实验来检验弹体材料的耐热性能

和结构的热应力耐受能力，以此评估热防护系统在高

温条件下的隔热效果。空空导弹在自主飞行过程中通

常面临超高温、大热流、非线性的极端气动热环境，

因此，如何在地面有效地模拟这种复杂瞬变的气动热

环境成为确保热防护系统安全服役的关键问题之一。 

在对空空导弹的高温热环境进行再现或模拟的

气动热试验中，方法大致可分为 2 种：一种是通过“对

流方式”，如利用氧-乙炔/等离子烧蚀或高焓风洞技

术，让高温气流强制流过导弹表面，从而实现对流换

热；另一种是非“对流方式”，它以热传导或热辐射

为主要的热交换机制，例如激光辐照和石英灯辐射加

热。在非对流方式中，石英灯红外辐射技术因其较早

发展并广泛应用而成为一种常见的模拟试验技术[3-8]。

氧-乙炔/等离子烧蚀和激光辐照通常是局部小面积加

热。氧-乙炔/等离子烧蚀操作简单、变量可控、成本

较低、可长时间作用，但作用面积较小、热流密度不

可控、温度不均匀且存在较大波动。相对而言，激光

辐照的光斑直径可变，且有一定大小，热流密度高且

稳定可控，但存在功率密度难以在较大光斑直径时维

持较高水平等缺点。两者常用于材料防隔热性能的测

试，难以实现结构热防护性能考核[9]。石英灯热辐射

和高焓风洞则可实现大面积的气动热模拟，通常用于

结构热防护系统性能的考核[10-11]。石英灯辐射加热的

辐射面积大，效率高，易于电控，且设备体积小，可

组装成不同尺寸和形状，但不适合 1 200 ℃以上的长

时高温热试验。高焓风洞虽然成本昂贵，无法复现真

实飞行的热流曲线，但可以同时模拟气动热以及气流

剪切作用，适合对热防护系统进行最终的考核验证。 

本文综述了氧-乙炔/等离子烧蚀技术、激光辐照

技术、石英灯辐射技术、高焓风洞技术在空空导弹热

防护性能测试上的研究现状，并对其未来的关键技术

进行了展望。 

1  氧-乙炔/等离子烧蚀试验技术 

氧-乙炔烧蚀试验方法以稳定的氧-乙炔焰流为热

源，将焰流以 90°角冲烧试样，从而对材料进行烧蚀，

焰流温度可达 3 000 ℃，热流密度约为 0.4 kW/cm2，

通常用于低热流密度下材料烧蚀性能和防隔热性能

的测试[12-13]。相比于氧-乙炔烧蚀这种模拟材料在高

温化学燃烧环境下的防隔热性能试验方法，使用高

温、高能量的等离子烧蚀则可以更真实地模拟材料在

极端空间环境中的实际工作状况。等离子体烧蚀技术

利用高压电离产生的高温等离子体火焰对材料进行

热处理，该技术的火焰温度可达到 16 000 ℃，热流

密度比氧-乙炔更为集中[12-15]。在氧-乙炔/等离子体烧

蚀试验中，通过监测试样背面的温度以及试验前后试

样尺寸和质量的变化，可以计算得到材料的关键热防

护性能参数。氧-乙炔/等离子体烧蚀试验装置包括控

制系统、测量装置、供气系统和水冷系统等部分，如

图 1 所示。这种试验技术操作简便，变量易于控制，

成本相对较低，适合于长时间作用的试验，常用于对

热流密度要求不是特别高且不涉及热气流影响的材

料热防护性能评估。如应用于空空导弹外防热涂层材

料的初步热防护性能测试通常采用氧-乙炔或等离子

烧蚀试验[16]。 
 

 
 

图 1  氧-乙炔/等离子烧蚀示意图 
Fig.1 Schematic diagram of oxyacetylene/plasma ablation 

 
采用氧-乙炔烧蚀试验方法，郭倩[17]在乙炔流量

为 50 L/min、氧气流量为 33 L/min、冷却空气压力为

0.3 MPa 的烧蚀条件下，研究了 Cf/ZrC-SiC 的抗烧蚀

性能，为航空发动机燃烧室等需要承受超高温和较低

气流冲刷速度部位的烧蚀性能考核提供了参考。向阳

等[18]在氧气流量为 25.2 L/min、乙炔流量为 93 L/min、

烧蚀时间为 15 s 的条件下，测试了陶瓷基复合材料、
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气凝胶隔热材料层和陶瓷基复合材料 3 层结构依次

穿刺连接形成的耐高温防隔热一体化热防护结构的

抗热烧蚀性能，验证了该防热结构良好的抗氧化耐烧

蚀性能。牟秀娟等[19]在 1 300 ℃加热 60 s 条件下通过

氧-乙炔烧蚀试验测试验证了蜂窝夹芯树脂基防热复

合材料的抗烧蚀及隔热性能。时圣波等[20-22]通过氧-

乙炔烧蚀试验验证了复合材料波纹夹芯一体化热防

护结构良好的隔热性能，并研究了石英纤维增强酚醛

复合材料在快速升温下的烧蚀行为，为确定烧蚀材料

中组分的含量和性能及进一步设计隔热板提供了参考。 

此外，氧-乙炔烧蚀测试法具有操作简便、成本

效益高和即时反馈的优点，其目前已经成为评估超高

温材料抗氧化烧蚀性能的常用方法。如孙丹羽等 [23]

通过氧-乙炔烧蚀试验，对 C/C-UHTC（碳/碳-超高温

和耐热复合材料）进行了烧蚀性能的测试，以适应飞

行器在高超声速飞行时所面临的极端高温环境。试验

结果显示，与传统的 C/C、C/SiC 复合材料相比，

C/C-UHTC 复合材料展现出了更为优异和可靠的抗

氧化烧蚀性能。这项研究不仅验证了 C/C-UHTC 复合

材料的高效性能，而且为航空航天领域贡献了一种先

进的热防护解决方案，有助于提高飞行器在极端温度

下的保护能力。 

采用等离子烧蚀试验方法，聂景江等[24]分析了三

维针刺 C/SiC 复合材料的烧蚀性能，并发现烧蚀表面

不同区域其烧蚀机理不同，从而考核验证了材料良好

的防隔热性能。章俭诚等[25]分别在单一等离子热流和

更高燃料比冲的双相流的烧蚀环境下，对 C/SiC-ZrB2- 

TiB2 复合材料进行了烧蚀，测试其在不同温度下的线

烧蚀率，进而使此种热防护材料的防隔热性能得到了

验证。罗骁等[26]使用 Multiplaz 3500 等离子体烧蚀设

备对经过涂层改性的 C/C 复合材料样品进行了高温

烧蚀试验。在烧蚀持续时间为 30 s 条件下，样品被加

热至大约 2 300 ℃，以此来评估其在极端温度下的烧

蚀性能。Shi 等[27]采用小型等离子烧蚀设备在高焓多

相射流条件下测试了 4D C/C 复合材料的烧蚀性能，

通过 CFD（Computational Fluid Dynamics）对等离子

体设施进行了烧蚀流场研究，评估其烧蚀/侵蚀性能，

验证了其防隔热性能。王玉金等 [28]在加热器功率约

100 kW 的试验条件下，用约为 5 000 ℃的等离子弧

在等离子烧蚀试验机上对 ZrCP/W 复合材料的烧蚀性

能进行了研究，结果表明，ZrCP/W 复合材料是一种

很好的航天防热材料，并进一步评价了材料的烧蚀性

能。王富强等[29]通过 Plazjet 7700Ⅱ装置对 W-Si C-C/C

材料样品进行了烧蚀。试验利用流量比约为 5︰2 的氮

气、氢气，在 200 kW 功率条件下测试了该热防护材

料在超高温下的抗烧蚀性能。等离子烧蚀因热流密度

更集中、温度更高、易控制烧蚀角等优势在众多超高

温材料烧蚀性能测试方法中脱颖而出，成为飞行器热

防护材料防隔热性能测试的重要方法之一。例如，

Metco 公司 9M 型喷枪和 F4 型喷枪就采用等离子体

产生高温焰流。这 2 种型号等离子体喷枪还被马康智

等[12]用来搭建了等离子烧蚀试验平台，并通过对烧蚀

距离的不断变化来测试等离子喷枪的热流密度。 

综上所述，氧-乙炔烧蚀和等离子体烧蚀目前通

常用于评估材料在高温环境下的耐烧蚀性能。氧-乙

炔烧蚀试验通常使用氧-乙炔火焰作为热源，这种方

法操作简便，设备成本低，适合于多种防热、绝热、

包覆材料以及碳/碳复合材料等的烧蚀试验[12-13]。等

离子体烧蚀试验使用高温、高能量的等离子体，更适

合模拟极端高温环境下的烧蚀情况，即实际环境中的

极端条件，如在导弹烧蚀防热复合材料上的应用，这

2 种测试方法的主要区别在于温度和能量密度。此外，

氧炔焰和等离子流在冲击靶件后会产生扩散，这会使

温度与热流更加难以把控，同时易产生较大波动，故

不适合较大结构的试验[13]。该方法多用于固体火箭发

动机用橡胶基或树脂基防热、绝热、包覆材料的烧蚀

（烧穿）试验。 

2  激光辐照加热测试技术 

激光具有热流密度高且稳定可控、光斑直径可变

且有一定大小、试验装置简单、成本低廉、可长时间

作用等优势，其中连续激光更是可以宽范围选择运行

波长，且有高信噪比和极高稳定性，近年来在超高温

防热材料及结构的烧蚀性能考核中得到了越来越多

的应用[30]。另外，激光辐照呈高斯分布的热源特点与

飞行器驻点的温度分布有一定相似性，其驻点处热流

密度极高，是氧-乙炔和石英灯等所难以模拟的。激

光辐照试验通过聚焦高能激光束，对热防护材料进行

局部加热，能够模拟导弹头部在高速飞行中遭遇的极

端热负荷。针对氧-乙炔烧蚀中作用面积小、热流密

度不可控、温度不均匀且存在较大波动等缺点，激光

辐照加热因其稳定可控的超高热流密度而逐渐成为

测试超高温材料和结构热防护与耐烧蚀性能的重要

手段之一[13]。目前常规高功率激光的输出功率已突破

20 kW，并且在向更高功率提升[31]。激光烧蚀试验原

理如图 2 所示。 
 

 
 

图 2  激光烧蚀试验 
Fig.2 Laser ablation test 
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在树脂基复合材料领域，Zhang 等[32]使用 1 080 nm

波长的光纤激光对碳纤维增强聚芳基醚酮热塑性复

合材料进行了烧蚀，并研究了其烧蚀性能和机理，为

研究烧蚀后材料的损伤耐受性和激光烧蚀涂层及其

保护效果提供了方法。李飞[30]基于波长为 1 060 nm、

光斑直径 5 mm 的 CO2 激光辐照，模拟并研究了复杂

热载荷下固体火箭冲压发动机绝热层在工作条件下

的烧蚀特性。Ma 等[33]使用高能 Nd:YAG 连续光纤激

光，在激光波长为 1 070 nm 的状态下研究了碳化锆

改性短碳纤维增强酚醛树脂基复合材料烧蚀行为，测

试出了该材料在模拟气动热环境下的防隔热性能。于

庆春等[34]使用波长为 1 064 nm 的 Nd:YAG 激光，通

过调整激光辐照功率密度研究了片状石墨增强钡酚

醛树脂基复合材料的耐烧蚀性能。在此基础上，Xu

等[35]使用 Nd:YAG 连续激光，在波长为 1 064 nm、功

率密度为 1 000 W/cm2 的条件下辐照 TaSi2 和 ZrSi2 改

性碳纤维增强酚醛树脂复合材料，并测试了这 2 种复

合材料的抗长期烧蚀能力。 

在陶瓷基复合材料领域，通过激光辐照测试，Zou

等[36]与 Daniel 等[37]使用 Nd:YAG 激光研究了 RF-BN

复合材料的耐烧蚀性能，辅以氧-乙炔试验后分析了

其烧蚀机理，从而进一步验证了 RF-BN 复合材料的

防隔热性能。借助 CO2 激光加热装置，殷金其[38]研

究了航天热防护烧蚀材料 AY2 与聚四氟乙烯的烧蚀特

性与影响因素。Liu 等[39]借助 CO2 连续激光在 1 060 nm

的波长下表征了碳/碳复合材料表面碳化硅和碳化锆

涂层的激光烧蚀性能。Wen 等[40]研究了 HfC/SiC 陶瓷

和 Cf/SiHfC 基复合材料在 CO2 连续激光辐照下的抗

烧蚀性能。Zhuang 等[41]基于 1 080 nm 的连续光纤激

光研究了 2.5D Si3N4f/SiBN-CMCs 的多尺度烧蚀机理

及性能，发现激光辐照过程中产生的连续熔融层可以

有效地提高材料的耐烧蚀性能。 

在耐烧蚀涂层领域，孔静等 [42]使用不同功率激

光连续烧蚀不同时间后，测试并分析了 La0.9Sr0.1TiO3

涂层激光烧蚀性能。Xu 等[43]通过激光辐照研究了 3

种树脂材料复合涂层的激光烧蚀性能与光学行为。

之后 Xu 等[44]对 ZrC 和 SiC 增强的甲阶酚醛树脂基

BPF 复合涂层进行了以 1 070 nm Nd:YAG 连续激光

为光源的烧蚀试验，着重考察了涂层的反射率与其

抗激光烧蚀能力之间的关系。Wang 等[45]采用 1 060~ 

1 090 nm 波长的连续激光，探究了 Nd2O3 掺杂 SiO2

涂层的激光烧蚀行为及其反射率对烧蚀抵抗的作

用，如图 3 所示。陶杰等[46]提出在飞行器表面涂覆

固化后的聚碳硅烷复合涂层，并通过不同功率级别

的 CO2 连续激光试验，验证了该涂层在抵抗激光烧

蚀过程中能形成耐高温的 SiC 陶瓷和游离碳层，从而

增强了材料的激光防护性能。李雅娣等[47]采用光斑直

径为 10 mm、输出功率为 5 kW 的连续 CO2 激光，研

究了氧化锆涂层应用在金属及复合材料基底上的耐

烧蚀特性。 
 

 
 

图 3  Nd2O3 改性 SiO2 涂层的激光烧蚀机理过程[46] 
Fig.3 Ablation mechanism of the SiO2-Nd2O3 coating[46] 

 

虽然激光辐照在树脂基复合材料领域、陶瓷基复

合材料领域及耐烧蚀涂层领域的材料抗烧蚀性研究

及驻点区域的局部热防护性能考核方面均有较好的

应用，但是激光目前在较大光斑直径时功率密度难以

维持在较高水平[31,34]。同时，因其能量呈高斯分布，

无法真实模拟大面积的气动热分布，且不能模拟气流

环境，只能模拟单一的热环境，因此难以实现飞行器

大面积防热结构的考核验证。 

3  石英灯辐射加热试验技术 

相较于以上几种只能在小范围内加热试样且作
用点单一，无法大面积精准控温的方式，石英灯辐射
加热则可形成较大的辐射面积，且温度较前者更加均
匀可控[13]。石英灯加热装置具备热惯性低、热效率高

的特点，便于电气控制，十分适宜在静热联合试验中
实现精准的时序加热，也能够很好地模拟导弹在大气
层内飞行时的热环境[48-49]。此外，该设备体积紧凑而
功率强大，能够灵活配置成各种尺寸和形态，既能满
足大型整体结构的热试验需求，也能应对小型组件的
热试验任务，并且对形状和结构复杂的试验对象具有
良好的适应性[50-52]。在进行试验时，石英灯被布置在
待测件表面的紧邻区域，通过辐射方式对样品进行加
热[48]。其实测系统热源温度上限可达到 3 180 ℃，且
温度控制误差在 5%以内[53-56]。石英灯加热装置如图
4 所示。 

邓婉等 [57]通过石英灯阵试验研究了热流密度分

别为 15、30、45 kW/m2，持续作用时间均为 400 s 下

气瓶热防护材料的隔热性能。李健等[58]通过石英灯加

热并结合仿真计算，研究了由多种功能层材料组成的 
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图 4  石英灯加热烧蚀试验 
Fig.4 Quartz lamp heating ablation experiment 

 

热防护组件的结构设计方法与热防护性能。刘岩等[59]

选用石英灯作为热源，并在热真空模拟系统中实施了

信号电缆隔热材料的封装方案评估试验，旨在对热防

护方案的有效性进行试验验证。丁智力等[60]用单根额

定功率为 3.6 kW 的石英灯并联成石英灯阵，对某型

飞行器的复合材料/金属连接区进行加热，以测试试

件在力热耦合下的性能。宋若康等[61]采用石英灯辐射

加热方式分析了有机硅树脂基复合材料和酚醛基复

合材料的防隔热性能，并结合其他测试对材料的防热

性能进行了表征。时圣波等[62-63]利用石英灯辐射加热

方式，分别对波纹芯复合夹芯板和硅橡胶基涂层进行

了热暴露试验测试，研究了其防热机理、热解和烧蚀

性能。 

另外，吴大方等[64]采用石英灯红外加热装置，结

合模糊控制技术，实现飞行器的气动模拟加热过程迅

速且精确地动态调控，进而有效模拟出飞行器在高速

飞行状态下表面热流和温度的连续瞬时变化。这一技

术主要解决了在模拟飞行器高超声速飞行时的瞬态

热控技术存在的强耦合和非线性等问题。之后，利用

该系统鲁棒性好、对动态参数变化有很强的适应性及

可控温升速率可达 210 ℃/s 的特点，对金属蜂窝平板

结构在高达 800 ℃的高温环境下的隔热性能进行了

测试，旨在为导弹热防护结构设计提供理论支持和参

考[65]。同时，在热-振联合试验方面，其采用了由多

个石英灯组成的红外加热系统，对高速巡航导弹的翼

面进行了加热处理，并在此基础上进行了热环境下的

热-振耦合试验（如图 5 所示），详细记录了在不同温

度环境下，翼面结构固有频率等动态特性的变化，所

得数据对于确保导弹翼面结构在高温高速飞行环境

中的设计安全性具有重要意义。此外，他们开发的石

英灯红外辐射装置能够达到 1 500 ℃的试验温度和

2 MW/m2 的热流密度[66-67]。此外，其还设计直径为

14 mm、长度为 2.25 m，长度/直径比接近 160 的超长

大功率石英灯加热器，成功实现了对长达 2.1 m 的大

型壳体结构进行单区域的连续加热试验（如图 6 所

示）。该加热器显著提高了试验中大型壳体结构内壁

温度分布的均一性，为大型高速航天飞行器的研发提 

 
 

图 5  弹翼结构热-振联合试验[66] 
Fig.5 Thermal-vibration joint test for missile wing[66] 

 

 
 

图 6  轴向非分段加热方式试验示意图[68] 
Fig.6 Schematic diagram for axial non-segmented  

heating mode test[68] 

 

供了更为有效的高温热环境模拟手段[68]。 

石英灯辐射加热在 20 世纪 60 年代的国内外结构

热实验室就已广泛采用，最典型的有 X-15 飞机机翼

载荷校核试验。在 20 世纪 70—90 年代，主要是在更

新加热技术和开展综合环境试验技术等方面发展，其

中以石英灯与石墨加热元件的电加热等辐射加热设

备为主。在综合环境试验技术研究方面，国外的 NASA 

WRIGHT Patterson AFB OH 热噪声实验室用 500 根石

英灯加热，试件尺寸约 1 m×1 m。NASA LANGLEY 研

究中心用 12 个 2 500 W 的石英灯加热，试件尺寸达

1.25 m×1.25 m[48,69]。当前，石英灯辐射加热方式在飞

行器热防护材料的防隔热性能测试领域仍应用广泛。例

如，美国宇航局的兰利研究中心（NASA LANGLEY）、

德莱顿飞行研究中心（NASA DRYDEN）、空军研究实

验室（AFRL）以及德国航空航天中心（IABG）都采

用石英灯辐射加热作为模拟飞行器气动热环境的主

要方法。 

虽然石英灯辐射加热具有诸多优势，既可做材
料、试片甚至多种热防护材料组合的性能测试即热防
护方案的选型测试，还能做热结构的考核，比如热模
态试验、热强度试验等。但是在持续超过 1 200 ℃的
高温热测试中，石英玻璃因高温软化导致灯管内气体
膨胀，进而使得管壁变薄并最终破裂[70-71]（如图 7 所
示）。因此，石英灯不适合 1 200 ℃以上的长时高温
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热试验。此外，石英灯管的温度与灯管长度、功率、
灯管排布方式、灯管间距相关，而灯管排布若距离过
大，则会出现加热盲区的问题[49]。 

 

 
 

图 7  石英灯高温破坏前后对比[71] 
Fig.7 Comparison of quartz lamp before and after 

high-temperature failure[71]: a) initial state of quartz lamp;  
b) after high-temperature softening 

 

4  高焓风洞试验技术 

氧-乙炔、激光与石英灯多用于静态热加载，只

能模拟给定的热流，在不增添设备下不能模拟气流的

冲刷作用，同时还存在作用范围小、有加热死区、试

样表面接受到的热流与表面反射率相关等缺点。高焓

风洞（如图 8 所示）则具有总焓（或总温）高和可模 

拟对流加热等优势[71]。高焓风洞由于其能够同时复现

高速气流和热流的特性，在模拟飞行器面临的气动热

效应及气流剪切影响方面扮演着关键角色。这类风洞

通常通过加热空气，使之以高速冲击试验模型，来实

现对气动热的模拟。高焓风洞试验是评估空空导弹外

防热性能较直接的方法之一，它通过高速气流模拟导

弹的实际飞行条件，包括高速、高温和高动态压力环

境。这种试验能够全面评估热防护系统的整体性能，

包括材料、结构和冷却系统的综合效应。根据不同的

气流加热机制，高焓风洞可分为多种类型，包括激波

风洞、蓄热式风洞、燃气式风洞和电弧风洞等[13]。激

波风洞是在通入室温气流后，通过激波管产生可控激

波，并快速使气体加热、加速与加压的设备。蓄热式

风洞则是通过基础热交换作用，将通入的冷气体加

热。燃气式风洞通过燃烧产生热量与气体产物，从而

将气体加热到指定温度。电弧风洞则是使用电弧加热

冷空气。激波风洞因具备高焓值和快速试验周期而被

广泛应用于气动热效应研究，其主要用于冷壁热流的

测定，并不适合于热防护材料的测试与研究。相比之

下，其他类型的高焓风洞虽然焓值不及激波风洞，但

具备更长的工作时长，因此它们经常被应用于研究高

超声速飞行器的热防护系统。 
 

 
 

图 8  高温结构风洞[71] 
Fig.8 High-temperature structural wind tunnel[71] 

 
激波风洞是研究复杂外形高超声速飞行器气动

热环境的关键工具。尽管其试验周期较短暂，却能有

效地模拟飞行器所经历的热环境。利用激波风洞进行

的热流测量，能够揭示飞行器整体热环境的分布规

律，并为相关的数值模拟及工程计算方法的校验提供

宝贵的试验数据。目前美国 LENS I 激波风洞最大总

压可达到 200 MPa，试验时长可达 18 ms，日本 HIEST

激波风洞温度可高达 10 000 K[72]。张志刚[73]利用激

波风洞进行测热试验，揭示了飞行器热环境及关键部

位热流分布，助力数值和工程软件校验。Rogers 等[74]

在 HyPulse 激波风洞测试了 X-43 A 发动机模型。Yao

等[75]在 JF-12 风洞实现了马赫数 9.5 的氢燃料发动机

点火与燃烧过程。 

蓄热风洞能产生与真实大气相同化学成分的气

流环境，通过电加热或燃烧预先将热能储存于蓄热介

质，待风洞启动时，迅速将这些热能转移给流过的空

气[76]。风洞的最高气体温度受限于所采用蓄热材料的

热稳定性。以高纯度氧化铝为蓄热介质时，风洞能够

达到约 2 000 K 的温度峰值。若改用氧化锆作为蓄热

材料，则理论上能够实现高达 2 500 K 的温度[77]。蓄

热风洞能够生成高温且纯净的空气流，这对超燃冲压

发动机的测试至关重要，因为它确保了燃烧过程不受

外界污染的干扰。目前，全球已有多个用于高超声速

研究的风洞装备了蓄热式加热系统。例如，NASA 格

林研究中心的 HTF（高速风洞）运用了下吹式自由射

流技术，能够模拟出马赫数在 5~7 的飞行环境[77-78]。

此外，美国通用科学实验室（GASL）的 ATK-GASL leg 

IV 风洞[79]、法国航空航天研究院的 S4 设施[80]及日本

宇宙航空研究开发机构（JAXA）的 RJTF 设备等均

利用蓄热技术进行热防护试验[81]。鉴于现有蓄热式风

洞可模拟的最高温度存在局限性，美国、法国和日本

正积极研发新型蓄热材料，如氧化锆和氧化钇。特别

是法国航空航天研究院的 S4 设施升级为使用氧化锆

材料后，能够产生高达 2 500 K 的纯净热气流[82]。 
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燃气式风洞在运行过程中通过燃烧燃料和氧化

剂产生高温高压的燃气。这些燃气随后通过喷管被加

速，以此来模拟超声速流动中的高温气体状态。该风

洞能生成的最高气体温度接近于特定混合比下推进

剂的理论燃烧温度极限，通常可达到约 3 000 K[13]。

燃气式风洞因其易于实现高加热功率的特点，在地面

热防护性能测试中对结构和部段级全尺寸模型的评

估中显示出明显的优点，尤其适用于推进系统综合性

能的测试。同时，该风洞在评估再入飞行器和其他高

速飞行条件下的防热材料、热防护系统部件及热结构

方面同样发挥着至关重要的作用。例如，北京航天长

征飞行器研究所首次利用 200 MW 高温燃气式风洞，

开展了 1︰1 全尺寸舱段模型的结构与热性能匹配试

验，成功模拟出了地面燃气式风洞环境中全尺寸舱段

模型表面的热环境[83]。另外，NASA Langley 于 1964

年建立的 8 英尺（30.48 cm）高温结构风洞是较早用于

高温结构测试的设施之一，它采用的是燃气式设计[71]。

当前，包括 CHSTF、GASL Leg IV、8 ft HHT 在内的

国外风洞，以及中国电子科技集团公司第十四研究所的

200 MW 高温燃起流风洞等，均采用燃气加热技术[84-87]。

尽管如此，由于燃气式风洞的温度来源于燃烧过程，

其温度分布可能会受到喷嘴布局的影响，导致试验段

总温分布不均。此外，燃烧生成物的气体组成与真实

飞行条件下的空气构成有显著差异，这样的差别可能

导致热防护材料在试验过程中出现不同的烧蚀现象，

进而影响试验数据的精确性。 

电弧热风洞可以模拟高热流密度的环境，如图 9

所示。其运作基于电弧对气体的加热作用，能产生高

达数千至数万度的热气流，用以复现超高速飞行器前

端压缩气体对飞行器的加热现象。不过，该风洞产生

的气流温度分布不甚均匀，有效试验时间短暂，并且

费用高昂。此外，鉴于模拟高超声速高焓流动通常需

要使用大型飞行器模型以降低尺度误差，相关试验样

品的成本同样很高[88]，因此电弧热风洞适合对热防护

系统进行最终的验证性考核。从 20 世纪 50 年代开始，

电弧风洞因其能够重现与实际飞行相似的高温气动

环境，成为测试高超声速飞行器热防护系统不可或缺

的设备。鉴于火星探测任务所遭遇的独特热挑战，自

20 世纪 70 年代起，全球范围内开始普遍采用电弧加

热技术对各类工程样机实施热防护测试。这些型号包

括 Viking[89-90]、Pathfinder[91]、MSL[92-95]、“火星快车”

（Mars Express）[96]及“天问一号”[97]等，通过在不

同气体环境下进行了一系列试验，旨在探究防热材料

及结构的烧蚀特性，这些试验结果为设计高效的热防

护系统提供了宝贵的数据支持。同时，为了满足特定

飞行器的需求，多个国家的研究机构，包括美国

NASA 兰利研究中心（LRC)[98-100]、约翰逊航天中心

（JSC）[101]，德国宇航中心（DLR）[102-104]，意大利

宇航中心（CIRA） [105]，以及中国航天空气动力院

（CAAA）[97]等研究机构，也在电弧风洞试验中研究

了使用 CO2 介质的情况，进行了相关的运行测试或评

估研究。 
 

 
 

图 9  电弧风洞试验示意图[105] 
Fig.9 Schematic diagram of arc flow wind tunnel test[105] 

 

上述 4 种高焓风洞可以同时模拟气动热以及气

流剪切作用，常用于模拟高温高速流动环境，它们在

航空航天、导弹防御和热防护材料研究中都发挥着重

要作用[71]。其中，激波风洞结构简单、启动迅速，可

产生高焓、高马赫数的气流，但由于其气流不稳定、

冷却效果差，只适用于短时间的试验研究[73]。蓄热式

风洞则气流稳定、温度和压力可控，能进行长时间的

试验，适用于导弹在高温环境下热防护和结构完整性

等问题的研究[76]。然而，其也存在启动时间长、热效

率较低、设备成本高等问题。燃气式风洞的优点在于

气流温度和压力可调范围大，可以模拟各种高焓环

境，适用于研究导弹高温高速时的气动热环境和热防

护材料等。其缺点则是设备复杂、温度不均匀、运行

成本高且维护困难[13]。电弧热风洞虽然存在气流不均

匀、成本昂贵、有效时间短等问题，但其作为一种可

以产生稳定高热流密度环境的风洞却是最适合作为

热防护系统最终考核验证的[88]。 

5  总结与展望 

针对空空导弹超高声速飞行过程中热防护系统

防隔热性能考核的需求，本文综述了氧-乙炔/等离子

烧蚀、激光辐照加热、石英灯辐射加热和高焓风洞模

拟四种主要测试方法的研究现状、优缺点及应用场

合，见表 1。 

热防护系统的地面考核是确保高速空空导弹安

全服役的关键。随着现代战争的需求，空空导弹正向

着远程打击、隐身性能提升、高速飞行、高度灵活性

以及精准制导等方向快速发展。随之而来的是，导弹

在飞行过程中所遭遇的气动热负荷变得更为严峻，这

就要求热防护系统必须经受更为严苛的地面测试和

评估，以确保其在实际作战中的可靠性和有效性。未

来空空导弹热防护系统测试方法的发展将呈现以下

特点： 
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表 1  热防护材料及热防护系统常用测试评价手段 
Tab.1 Common test and evaluation methods for thermal protection materials and systems 

测试方法 优点 缺点 应用场合 

氧-乙炔/ 

等离子烧蚀 

操作简单，变量可控，成本较低，

可长时间作用 

作用面积小、热流密度不可控、

温度不均匀且存在较大波动 

对热流密度要求不高且不考虑热

气流作用下的考核，不适合较大结

构的试验，多用于热防护材料的烧

蚀性能考核 

激光辐照加热 光斑直径可变且有一定大小、热

流密度高且稳定可控、试验装置

简单、成本低廉、可长时间作用

在较大光斑直径时功率密度难

以维持在较高水平，无法模拟

气流环境，能量呈高斯分布，

无法真实模拟气动热分布 

树脂基复合材料领域、陶瓷基复合

材料领域及耐烧蚀涂层领域的材

料抗烧蚀性研究，也可用于驻点区

域的局部热防护性能考核 

石英灯辐射加热 辐射面积大，温度均匀可控，热

惯性小、热效率高，易于电控，

设备体积小、功率大，可以组装

成不同的尺寸和形状，可做大型

结构的静热联合试验，可按实际

的热流曲线进行全弹道模拟 

不适合 1 200 ℃以上的长时高

温热试验，易出现加热盲区，

无法模拟气流的剪切作用 

既可做材料级（热防护材料）和试

片级（热防护系统）的防隔热性能

考核，也可做大型全尺寸热防护系

统及结构的热传导和热强度考核 

高焓风洞模拟 可以同时模拟气动热以及气流剪

切作用 

试验成本昂贵，不适合大型结

构加热，无法考核结构的热强

度，热流以台阶形式模拟，无

法复现真实飞行的热流曲线 

复杂外形高超声速飞行器气动热

环境及高热流密度的环境研究，适

合对热防护系统进行最终的验证

性考核 

 
1）优化加热形式、提升加热能力。针对热防护

系统测试评价的加热手段较少，且难以复现飞行器真

实飞行过程中的热流曲线，尤其是驻点以及弹体凸起

物的热环境模拟。同时，针对空空导弹的远程化、高

速度、高机动发展，现有测试技术难以实现长时间、

高升降温速率和大热梯度的加热。故需进一步优化测

试评价系统的加热形式，提升现有加热方式的能力，

以及控制系统的鲁棒性，更真实地模拟气流作用，如

多方面考虑提升石英灯辐射加热的温度上限、采用强

对流实现快速降温等； 

2）利用数值模拟提升试验的控制精度和效率。

针对如风洞试验的复杂结构部件的试验流场等大规

模试验，未来可先通过计算机进行模拟试验，借助更

强的计算能力和算法构建更为精细的数值模型，细致

地捕捉气流与热防护材料和结构之间的相互作用，以

便精确且快速地控制系统调参，从而提升试验整体的

控制精度和效率。 

3）建立极端服役条件下材料及结构热力学响应

信息的获取技术。目前极端环境条件下材料与结构表

面图像及形貌、变形、温度等信息的实时获取仍存在

诸多难点，但其对分析材料性能演化、结构响应及其

失效机制有重要意义。因此，在该条件下建立有效的

材料及结构热力学响应信息获取技术十分重要。 

4）增强材料烧蚀过程在线观测技术。材料烧蚀

过程的在线观测是确保空空导弹热防护系统性能可

靠性和优化整体设计的关键所在。随着技术的不断进

步，未来的在线观测技术将更加注重多尺度、多物理

场的综合观测能力，从而实现从微观分子动态到宏观

热流分布的全方位监测。同时，高分辨率的成像技术

和基于机器学习的智能图像分析算法的结合，将能够

显著提升在线观测的精度与效率。烧蚀过程在线监测

技术的革新也将为热防护系统的设计与验证提供更

大的便利，为空空导弹的性能提升和安全可靠性提供

基础。 
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