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摘要:摇 提出了轻质热防护系统外面板使用多层结构的概念,设计了 2 种热防护材料组合构成的 3
种铺层方案. 通过模拟飞行器再入大气层时受到的机械和热载荷条件,数值计算得到了层间剪切

力、底部温度和 y 方向位移. 计算结果发现,层间剪切力发生在边缘部位且呈反对称分布;选用高

热导率和高热容材料能够减少材料内的温度梯度,进而有效地降低结构的热应力和热变形;在均

匀温度场情况下,两种材料的热膨胀系数之差越小,则层间剪切力越小. 该研究表明不同的材料组

合和铺层次序的多层结构,可以满足不同设计要求,具有优化设计潜力.
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引摇 摇 言

随着防热系统与结构一体化概念的提出,外部热防护系统构成了飞行器的外表面,保护飞

行器内部构件使其保持在可接受温度范围内,同时还要求热防护系统能承受气动压力和阻力、
发射时来自发动机的声学载荷、动态载荷和引起面板颤振的动压以及与下面结构间的热膨胀

不匹配和异物冲击所引起的载荷. 为了降低发射成本,要求热防护系统在发射、飞行、返回过程

中不被破坏,并可重复使用 100 次以上,同时必须保持结构完整性[1] . 目前典型热防护系统从

外至内通常可以认为分别是由刚性面板、内填绝热材料和金属基体组成. 其中刚性面板与内填

绝热材料中都存在多层结构. 例如高超声速飞行器的机鼻高温结构可以使用以陶瓷(二氧化

硅 /碳化硅)、复合材料(碳 /碳)、金属(钨)的多层结构[2];而在内填绝热材料中布置多个低反

射率反射屏来降低辐射热流量,也可以组成多层隔热( internal multiscreen insulations, IMI)结
构.
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由于温度的剧烈变化而产生的热应力是引起层状结构失效的主要因素. 近年来,一些学者

对热防护技术中的高温多层结构热力性能开展了研究. 马忠辉[3]开展了多层纤维隔热材料内

传热特性的数值模拟研究. Biamino 等[4] 研究插入不同多孔材料的多层结构对表观热传导率

及抗弯强度的影响. Daryabeigi[5] 采用有限体积法对高温多层隔热材料进行辐射鄄导热耦合传

热分析. 高效伟等[6]建立了无内部网格的边界元算法并对飞行器多层防热结构进行了热应力

算例分析. 孙陈诚等[7]通过改变隔热材料的组合结构测试其隔热效果. 包亦望等[8] 推导了飞

机风挡层合结构的热应力表达式. 韩文梅等[9] 对航空层合玻璃进行了热应力分析. 李东辉

等[10]对多层隔热结构的瞬态传热进行了数值模拟分析并研究了反射屏个数等因素的影响.
以上研究内容大多为瞬态传热数值模拟和层合结构的热应力分析,鲜有文献考虑不同材

料组合及铺层次序对多层结构整体性能的影响. 本文在文献[11]研究的基础上,进一步以高

超声速飞行器轻质热防护系统中的外面板为对象,假设其是由两种介质组成的复合结构,重点

考察在热载荷或同时承受机械载荷作用下材料布局对隔热性能、热应力、层间剪切力和结构整

体刚度的影响,为热防护结构优化设计和安全性评估提供参考.

1摇 数 学 模 型

1. 1摇 模型简化

为提高实际飞行器热防护系统的整体性能,不同的区域使用不同的热防护结构和材料. 除
最高温区(头锥、翼缘等)使用超高温热防护材料外,其它部位可采用大面积热防护材料. 考虑

到结构的相似性,本文取热防护系统的外面板作为研究对象,如图 1 所示. 对其进行简化处理:
1) 暂不考虑材料间的接触热阻,只考虑厚度方向的固体传热;2) 环境温度为 0 摄氏度;3) 假

设两种材料完全接触,忽略接触间隙中胶片的厚度. 该面板的设计要求要具备较好的热防护功

能,且保证具有足够的强度和刚度,以保证飞行器的安全性和可靠性,同时重量尽可能轻以降

低发射成本.

图 1摇 轻质热防护系统外面板示意图

Fig. 1摇 Top face鄄sheet of a thermal protection system

1. 2摇 控制方程

为简化计算,忽略不同材料接触面的接触热阻及结构内部的热辐射,每层材料中的热量传

递方式仅为固体导热. 对于其中的任何一层,其控制方程都可以统一表示为

摇 摇 鄣(籽LcLT)
鄣t = 鄣

鄣y kL 鄣T
鄣( )y

,摇 摇 L 沂 [1,N], (1)

式中, 籽L,cL,kL 分别为第 L层的密度、比热容、热导率,t为时间变量,y为热传递方向厚度. 这里

假定在横向 x 方向温度分布均匀,只考虑厚度方向即 y 方向的导热.
外部高温面采用第一类边界条件,低温面采用绝热条件
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摇 摇 鄣T(y,t)
鄣t y = 0

= 0,摇 摇 t > 0, (2)

摇 摇 T(y,t) y = H = Tw,摇 摇 t > 0, (3)
式中, Tw 为多层结构高温面温度,H 为多层结构总厚度. 假设初始温度为

摇 摇 T(y,0) = T0,摇 摇 y 沂 [0,H] . (4)
由二维平面弹性问题的有限元插值原理,可以得到应变分量[12]

摇 摇 着 = B啄 e, (5)
式中, B 为几何矩阵,啄 e 为结点位移分量.

总应变为由外载荷作用下产生的应变和温度变化产生的应变之和,即
摇 摇 着 = D -1滓 + 着0, (6)

式中, D 为弹性矩阵,着0 为初应变. 二维平面弹性问题的应力鄄应变关系表达式为
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式中, 滓 x,滓 y,子 xy 为面内应力分量,E 为弹性模量,滋 为 Poisson 比,着 x,着 y,酌 xy 为应变分量,琢 为

热膨胀系数,驻T 为温度差.
1. 3摇 材料选择和铺层方式

C / SiC 复合材料兼有耐高温、 低密度、 高性能和抗氧化等特点,使之成为防热结构一体化

材料的首选. 由于各部位的工作条件不同, 对 C / SiC 复合材料的力学性能、 热物理性能和环

境性能的要求也不尽相同[13] . ZrB2 鄄SiC 复相陶瓷是一种抗氧化、 抗烧蚀、 在极端温度环境下

(2 000 益以上)具有良好高温力学性能的超高温陶瓷材料[14],但其密度大、发射成本高. 如果

让一种材料同时满足各类构件的性能需求,显然不现实、且不经济. 将多种材料结合起来,利用

各自的优势,是未来高超声速飞行器高温热防护结构材料的发展趋势. 表 1 给出了这两种材料

的物理属性参数[13鄄14] .
表 1摇 热防护材料的性能

Table 1摇 Properties of thermal protection materials

material
density

籽 / (kg / m3)

Young爷s modulus

E / GPa

coefficient of thermal

expansion 琢 / (1 / K)

thermal conductivity

k / (W / (m·K))

heat capacity

c / ( J / (kg·K))

ZrB2 鄄SiC 5 100 350 3. 98伊10-6 +2. 33伊10-9T 15

87. 318 93 + 1. 804 21T -

0. 002 05T 2 + 1. 182 81 伊 10 -6T 3 -

3. 270 2 伊 10 -10T 4 +

3. 473 71 伊 10 -14T 5

C / SiC 1 800 60 2伊10-6 10 600 ~ 1 600

摇 摇 3 种铺层方式如图 2 所示,方案 1 从下至上的前 3 层材料为 ZrB2 鄄SiC 复相陶瓷,第 4 层为

C / SiC 复合材料,重复两次,最后再 3 层 ZrB2 鄄SiC 复相陶瓷;方案 2 从下至上的第 1 层为 C / SiC
复合材料,第 2 和第 3 层为 ZrB2 鄄SiC 复相陶瓷,然后重复 4 次;方案 3 从下至上的第 1 层为

ZrB2 鄄SiC 复相陶瓷,第 2 层为 C / SiC 复合材料,重复 7 次,最后加上 1 层 ZrB2 鄄SiC 复相陶瓷. 每
组方案的总厚度不变,且都为 15 层.
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1. 4摇 边界条件

多层结构的有限元计算模型如图 3 所示. 单元类型定义为 PLANE 15,总长度 L和总厚度 h
分别为 100 mm 和 3 mm,单元总数为 7 500 个. 每一层划分了 500 个单元, 它们将被填充同一种

材料. 边界条件为: 在外表面加载 1 000 益的热载荷, 在内表面加载 101 kPa 压力并持续 10 s,根
据文献[11]中温度曲线和文献[15]中载入时气动压力载荷曲线,此载荷模拟了热应力最大时

的工作环境. 面板的左下端施加水平和垂直位移约束,右下端只有垂直位移约束. 为保证计算

精度的同时尽量减少计算量,将时间步长设为 0. 01 s .

图 2摇 多层结构材料铺层方式

Fig. 2摇 Different stacking architectures for multilayer structure

图 3摇 多层结构有限元模型

Fig. 3摇 Finite element model of multilayer structure

2摇 数值结果与讨论

图 4 给出了方案 1 外表面的中点的 y 方向位移变化历程曲线. 在瞬态传热的初始阶段,热
量不能及时传至内部,造成结构内温度梯度急剧增加,其热变形量也迅速增加,在 0. 12 s 时达

到最大值 2. 5 mm;随着结构内部温度梯度降低,最大热变形量也迅速降低,由此可知减小结构

温度梯度可以有效地降低热应力的聚集. 在 0. 12 s 时层间剪切力和最大 von Mises 应力分别达

到 75. 8 MPa 和 485 MPa,但在本算例中不考虑此时的强度失效,这是因为实际问题中盖板厚

度很小且热流密度逐渐增大,温度梯度非常小,应该考虑 10 s 时温度场的结构热应力. 其它两

种方案的位移变化曲线趋势与方案 1 相似.
图 5 为 10 s 时方案 1 从下到上前 4 层界面的剪切应力. 可以看出,在左右两端处的应力集

中现象很明显,由于第 3 层和第 4 层材料的热膨胀系数差异较大,导致两端的剪切力特别大.
两侧的剪力关于 x = 50 mm 呈反对称分布符合实际现象,间接证明了有限元模型的正确性.

从以下两方面对 3 种铺层方案进行分析: 1) 比较迭代计算 100 步(1 s 时刻)后底部温

度,若温度较低说明该多层结构的隔热性能好,能存储更多的热量; 2) 比较迭代计算 1 000 步

(10 s 时刻)后的层间剪力和热变形. 由于在高超声速飞行器上升或者返回时气动热逐渐增

大,然而外盖板厚度很小且导热系数相对较大,不存在较大的温度梯度. 10 s 时刻的结构温度

场已经基本分布均匀,所以将此时刻的剪切力和热变形作为指标是合理的.
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图 4摇 中心线 y 方向位移变化历程曲线 图 5摇 各界面上的剪力分布

Fig. 4摇 Displacement along thickness direction Fig. 5摇 Shear stress along each

vs. time at the middle line material鄄material interface

图 6 给出了 3 组方案在 10 s 时刻的层间剪切力云图. 上述可知,层间剪切力集中在结构边

缘处,所以图 6 只截取了 3 组方案右端边缘处的云图. 可以看出,方案 1 的最大剪切力发生在

边缘的中上位置,中间剪切力分布较集中;方案 2 的最大剪切力和剪切力分布与方案 1 相似;
方案 3 的最大剪切力发生在右下角,分布趋势为上下两端剪力较大,中间很小. 为方便观察比

较,表 2 列出了结构最大层间剪切力、厚度方向位移量、内表面温度和总质量. 方案 3 在第 10 s
时的底部温度最低, 随后是方案 1 和 2, 说明方案 3 的隔热效果最好. 方案 3 的层间剪切力最

低,说明层间剪切力不仅与热膨胀系数之差有很大的关系,而且还与材料的用量和铺层次序有

关. 方案 1 的 y 方向位移最小,方案 2 次之,之后是方案 3,这主要与材料本身的弹性模量和热

膨胀系数有关. 该算例中机械载荷是从里向外施加的压力,正好与热膨胀方向相同,机械载荷

和温度载荷的耦合作用为正,因此 y 方向位移都为正值.

图 6摇 10 s 时刻各方案上的剪力分布云图

Fig. 6摇 Shear stress contours of 3 schemes at 10th s

表 2摇 各方案的计算结果

Table 2摇 Calculation results for each scheme

scheme
mass per unit area

M / (kg / m2)

y 鄄direction

displacement uy / mm

shear stress

子 x / MPa
temperature

T / 益

1 12. 825 0. 201 48. 0 760. 2

2 12. 000 0. 258 50. 7 763. 6

3 10. 350 0. 262 34. 2 758. 0

3摇 结摇 摇 论

本文提出轻质热防护系统的外面板中使用多层结构的设计概念,并对 3 组方案的多层结

构进行热应力分析,得到了包括层间剪切力、底部温度、 y 方向位移等多项计算结果. 对比 3 组
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方案后,得到以下结论:
1) 当热量不能及时传至内部,造成结构的温度梯度急剧增加,其热应力和热变形也迅速

增加. 为有效地降低结构的热应力和热变形,应该尽可能地选用高热导率和高热容的材料以减

少材料内的温度梯度.
2) 外面板多层结构在均匀升温过程中的最大剪切应力发生在边缘部位,其大小与温度

差、材料间的热膨胀系数之差成正相关. 方案 3 中材料均匀相间铺层的层间剪切力最小,说明

各种材料的用量和叠层次序也对层间剪切力有很大的影响.
3) 在总厚度不变和均匀温度场的条件下,若仅考虑隔热性能、单位面积总质量和层间剪

切力引起的破坏,方案 3 比较合适;若需要较大的结构刚度,则方案 1 更加合适.
4) 本文研究表明,热防护系统中多层结构可以根据不同的设计要求选用不同的材料组合

和铺层次序以得到最佳性能,具有很大的优化设计潜力.
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Numerical Analysis on Thermal Stress of Multilayer
Materials Combined Structures for a Lightweight

Thermal Protection System

WANG Qi1,摇 JI Ting鄄wu1,摇 XIAO Man鄄yu2,摇 XIE Gong鄄nan1

(1. Engineering Simulation and Aerospace Computing, School of Mechanical
Engineering, Northwestern Polytechnical University, Xi爷an 710072, P. R. China;
2. Department of Applied Mathematics, Northwestern Polytechnical University,

Xi爷an 710072, P. R. China)

Abstract: A design concept of using multilayer structure for the top face鄄sheet of a lightweight
thermal protection system was proposed. To obtain the different structural performances, three
schemes were considered according to the different stacking orders of two kinds of insulation
materials. With the mechanical and thermal loads during aircraft reentry considered, internal
thermal stress of the multilayer structure was simulated. Details of shear stresses, temperature
of the bottom surface and y鄄direction displacement were obtained. The results show that the
shear stresses occur at the edge area, and the distributions are anti鄄symmetrical along the mid鄄
line. The usage of the materials with high thermal conductivity and heat capacity can reduce the
temperature gradient and then the thermal stresses and deformation. With the uniform tempera鄄
ture field, the difference of the thermal expansion coefficients of two materials is positively re鄄
lated with the shear stress between the two materials. It is suggested that, there is a great po鄄
tential of optimization design for the multilayer structure through different combinations of ma鄄
terials in different stacking orders.

Key words: thermal protection; multilayer insulation structure; stacking order; material com鄄
bination; thermal stress
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