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耐高温隔热材料组合结构模拟研究与试验验证
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文　 摘　 以热防护系统隔热组合结构中不同隔热材料厚度尺寸为计算变量,以飞行器主结构温度极值即

最低背面温度为目标参数,以组合结构中第二层材料最高使用温度为约束条件建立隔热组合结构模型,并进行

了石英灯考核验证。 采用通用软件 ANSYS 进行一维瞬态有限元热分析,将模型计算结果和试验结果进行了全

面对比,各项数据吻合良好。
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High Temperature Resistant Heat Insulating Material
Simulation and Experimental Verification

WANG Xiaoting　 　 ZHANG Hongbo　 YANG Hailong　 CHEN Haikun　 HU Zijun
(Science and Technology on Advanced Functional Composites Laboratory, Aerospace Research Institute of

Materials & Processing Technology,Beijing　 100076)

Abstract　 Using different heat insulating materials thickness in the heat insulating composite structure of the
heat protection system as the design variables, the temperature extremes of aircraft main structure ( the minmum back
temperature) as the target parameters, the maximum use temperature of the second layer material in the composite
structure as the constraint condition, the heat insulating composite structure model is extablished and verified by the
quartz lamp check test. Using ANSYS software for one-dimensional finite element transient thermal anslysis, the mod-
el calculated results are comprehensive compared with the experimental results, all the data are found in good agree-
ment. It has a certain theoretical guiding significance to the similar thermal insulation structure design and process op-
timization.
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0　 引言

根据飞行器的发展趋势和要求,热防护系统隔热

结构需要的是密度低、隔热性能好、耐温高,可重复使

用的高效隔热材料,其中密度低、隔热性能好的材料,
耐温性较差,然而耐温高的材料隔热性能较差并且密

度较高。 因此多层隔热结构成为了新型飞行器防热

结构的研究方向,它是综合利用多种隔热结构和材料

进行优化组合达到最佳的防隔热效果。 本文基于不

同隔热材料的特性,利用通用有限元分析软件 AN-
SYS[ 1 ],建立瞬态热分析模型,以热防护系统隔热结

构中不同隔热材料厚度尺寸为设计变量,以飞行器主

结构温度极值即最低背面温度为目标参数,以实际的

石英灯考核试验为依据,将计算结果和试验结果进行

了全面对比,各项数据均吻合良好,验证隔热组合结

构设计方案的合理性和可行性。
1　 隔热材料组合结构模型建立与模拟研究

以两种典型的隔热材料为例建立模型进行模拟

研究,第一种隔热材料为刚性隔热瓦,是目前美国航

天飞机最主要的热防护材料之一,具有轻质、耐高温

和较好力学性能等优点;第二种为硅基纳米隔热材

料,是一种新型的高效隔热材料体系,其独特的纳米

结构使得材料具有优异的隔热性能,但该材料的最高

使用温度低于刚性隔热瓦,刚性隔热瓦和硅基纳米隔

热材料的密度分别为 330[2] 和 400 kg / m3,热导率和
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比热容如表 1 所示。
表 1　 隔热材料的基本热物理参数

Tab. 1　 Basic thermal physical parameters of
thermal insulating material

隔热材料
温度

/ ℃

热导率

/ mW·(m·K) -1

比热容

/ J·(kg·K) -1

刚性隔热瓦

30
400
800
1200

50
76
106
138

850
1050
1310
1430

硅基纳米

隔热材料

30
400
800
1200

21
32
47
55

740
1050
1100
1130

　 　 通过对材料性能的比较得到,在高温区即加热面

第一层材料应采用刚性隔热瓦,第二层应采用硅基纳

米隔热材料(图 1)。 确定隔热组合结构总厚度,通过

对隔热组合结构两种隔热材料厚度变化的不同模型

进行模拟得到最低背面温度。

图 1　 隔热组合结构模型示意图

Fig. 1　 Diagram of heat insulating composite structure model

图 2　 有限元网格划分图

Fig. 2　 Finite element mesh diagram

使用 ANSYS 计算软件建立隔热材料组合结构的

有限元模型,计算单元采用 6 面体 20 节点的 SOL-
ID90 单元,模型网格划分如图 2 所示,共生成 23 776
个单元,35 580 个节点。 对该有限元模型进行传热分

析中采用了以下假设:
首先,隔热组合结构在初始时刻温度同周围环境

相同,即认为模型初始温度为室温[ 3 ];
其次,两层隔热材料之间空气或胶层缝隙较小,

在实际分析中,认为该空气层或胶层在厚度方向温度

梯度为零,即不考虑其热阻;
最后,在组合结构中,沿结构外表面平面上在一

定范围温度梯度很小,热量在组合结构中只沿厚度方

向单向传递,即简化为无内热源一维传热问题,则在

直角坐标系中无热源一维瞬态热分析问题的控制方

程[ 4 ]为:

ρc T( )
∂T y,t( )

∂t
= ∂
∂y

λ(T(y,t))∂T(y,t)
∂y

é

ë

ù

û
(1)

式中,λ(T)为热导率;ρ 为材料密度;c(T)为比热容;t
为时间;y 为厚度方向坐标。 初始和边界条件如下:

T y,0( ) =T0 (2)
T 0,t( ) =T1 (3)

式中,T0 =室温,T1 为加载的热面温度,1 200℃。
隔热组合结构总厚度固定为 L = 40 mm,组合结

构中两层材料厚度均为变量分别设为 l1 和 l2,得到:
　 　 　 　 　 l1+ l2 = L (4)

式中,l1 和 l2 为刚性隔热瓦和硅基纳米隔热材料厚

度,l1、l2 均为整数;因为硅基纳米隔热材料的隔热性

能较好,所以第二层厚度 l2 越大得到最终背温就会

越低, 但 硅 基 纳 米 隔 热 材 料 的 最 高 使 用 温 度

为 T+ lim2,因此存在对第一层隔热材料最终背温的约

束条件:
Τback1≤Tlim2 (5)

式中,Τback1 为第一层材料的背温,Tlim2 为第二层材料

的使用上限温度 1 050℃。
首先对单层刚性隔热瓦模型进行模拟,在材料一

侧加载 1 200℃高温,时长为 1 800 s,由于其背温要

小于硅基纳米隔热材料最高使用温度为 1 050℃,因
此需要确定能达到该极限温度的刚性隔热瓦最小整

数厚度,不同厚度刚性隔热瓦的背温曲线如图 3 所

示,当刚性隔热瓦厚度为 5 mm 时模拟试验背面温度

为 1 023℃满足约束条件,因此根据公式(4),第二层

纳米隔热材料厚度为 35 mm,得到隔热组合结构为 5
mm 厚刚性隔热瓦和 35 mm 厚硅基纳米隔热材料。

对得到组合结构进行模拟研究得到第一层材料

背面温度以及组合结构的背面温度,如图 4 所示,第
一层隔热材料的背面温度为 1 111℃超过第二层隔热

材料的最高使用温度,这与单层刚性隔热瓦的背面温

度结果存在差距,说明了第二层隔热材料的隔热性能

对第一层材料背面温度结果存在很大影响,因此,建
立模型模拟时不能单纯计算一种材料,需要考虑第二

层材料对第一层材料背面温度影响,更改为两种材料

的模型进行模拟才能得到较为准确的模拟计算结果。
直接建立双层隔热组合结构模型,通过模拟计算得到

组合结构背温结果,当已确定第一层材料的背温小于

第二层材料的使用上限温度时,可能会得到的不同组
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合厚度均满足公式(5),再比较这些组合结构的背

温,得到背温最小值的组合结构,从而确定双层材料

的各自厚度,计算流程图如图 5 所示。

图 3　 不同厚度刚性隔热瓦模拟试验背温结果

Fig. 3　 Back temperature results of different thickness rigid
heat insulating material simulation

图 4　 组合结构背温模拟计算结果

Fig. 4　 Back temperature simulation
results of composite structure

图 5　 计算流程示意图

Fig. 5　 Diagram of calculation process

根据上述计算方法进行计算得到第一层刚性隔

热瓦的厚度 l1 为 10 mm、第二层硅基纳米隔热材料

的厚度 l2 为 30 mm 的组合结构。 图 6 为模拟计算后

该组合结构的温度分布云图,图 7 为模拟计算后该组

合结构双层材料的背温曲线图,由图可知,第一条曲

线在 1 800 s 时的背温为 1 026℃,未超出第二层隔热

材料的最高使用温度 1 050℃,满足第一层隔热材料

最终的背温约束条件,第二条曲线为隔热组合结构的

背温曲线,可以看出组合结构背面温升缓慢,在 1 500
s 时背温在 50℃ 左右,最终 1 800 s 时的背温仅为

73℃。

图 6　 温度分布云图

Fig. 6　 Temperature distribution cloud diagram

图 7　 模拟计算结果曲线图

Fig. 7　 Curve diagram of simulation calculation results

2　 试验验证

按模拟计算结果,设计了石英灯考核验证样件尺

寸为 150 mm×150 mm×40 mm(其中第一层刚性隔热

瓦为 10 mm,第二层硅基纳米隔热材料为 30 mm)。
试验过程对温度变化情况进行实时监测,具体温度传

感器测点安装位置要求如图 8 所示,其中第一个测点

位于夹层结构内表面中心位置 (第一层材料外表

面),第二个测点位于组合结构外表面(第二层材料

外表面),石英灯背温考核装置如图 9 所示。
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图 8　 组合结构试验件热电偶布置示意图

Fig. 8　 Thermocouple layout diagram of
composite structure test article

图 9　 石英灯背温试验考核装置

Fig. 9　 Quartz lamp back temperature test check device

图 10 为隔热组合结构试验件石英灯背温考核前

后照片。

(a) 考核前

(b) 考核后

图 10　 组合结构试验件考核前后照片

Fig. 10　 Before and after check photos of
composite structure test article

下层白色材料为刚性隔热瓦,上层灰色材料为硅

基纳米隔热材料,对比试验件考核前后状态可以发

现,经过背温考核后,两种材料均未出现变形开裂的

现象。
图 11 为试验件在 1 200℃试验考核得到的背面

温升曲线,结果显示,第一条曲线在 1 800s 时的背温

为 1 043℃,未超出第二层隔热材料的最高使用温度

1 050℃,满足第一层隔热材料最终背温的约束条件,
在 1 800 s 时隔热组合结构背面温度约为 67℃。

图 11　 背温试验考核结果

Fig. 11　 Check result of back temperature test

3　 结果讨论

图 12 为模拟计算和试验考核给出的隔热组合结

构件的背面温升曲线,可以看出隔热组合结构的模拟

计算与试验结果具有良好的一致性,表明这两种研究

方式共同验证了本文计算方法得到的隔热组合结构

的合理性和可靠性。

图 12　 模拟计算与实测试验结果图

Fig. 12　 Simulation calculation and actual test results
①模拟组合结构第一层背温;②实测组合结构第一层背温;

③模拟组合结构背温;④实测组合结构背温。

虽然计算和试验结果的曲线走势基本相同,但是

通过模拟计算得到的第一层材料背温的升温曲线比

试验考核曲线出现拐点的时间要晚,模拟计算值比试

验值略滞后,并且 1 800 s 时的模拟计算得到的最终
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背温相比试验考核的略低,造成这些现象的可能原因

是:首先,本文采用的刚性隔热瓦与纳米隔热材料都

具有超低热导率,目前国际以及国内没有适用于测试

具有超低热导率的隔热材料的测试标准[5],前述的

隔热材料的不同温度下的热导率仅作为参考,与材料

实际热导率可能存在一定误差;其次,纳米隔热材料

在空气环境中具有较高的吸潮率,在模拟计算过程中

并未考虑材料内水汽对背温考核试验的影响;最后,
模拟计算中模型以及环境为绝对理想状态,这与实际

试验环境存在差别。
4　 结论

通过有限元分析软件 ANSYS,以第二层隔热材

料的最高使用温度为约束条件,通过得到满足约束条

件的组合结构的最小背温值来确定双层材料的各自

厚度尺寸,从而最终建立热防护系统的隔热组合结构

模型。 对该组合结构试验件进行石英灯背温考核,通
过将模拟计算与试验考核结果相比较,背温曲线走势

基本相同,验证了该方法得到的隔热组合结构准确性

和合理性。 对于多层组合结构设计,理论计算可大幅

度降低试验量,可以以较快速度得到最佳组合结构方

案。 本文计算方法同样适用于多台阶加载温度、多层

(>2 层)防隔热组合结构设计与计算,本文模拟计算

与试验结果为同类隔热结构设计与工艺优化提供重

要参考依据。
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