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新型耐烧蚀防热涂层在飞行器局部防热中的应用
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文 摘 本文针对一种新型耐烧蚀防热涂层在飞行器翼面局部防热中的应用进行研究。通过有限元分

析方法对局部温度场及热应力变形情况的影响进行研究；同时对该新型防热涂层的抗剪切性能进行试验考核

及微观形貌分析。研究表明：防热涂层的使用能够使飞行器翼面局部部位温度降低，减小材料变形，有效提高

了材料的使用强度。通过发动机烧蚀试验考核，0. 5 mm防热涂层的应用，能够在试样表面温度达到 1 006 ℃
的情况下，背面温度降到 147 ℃，烧蚀后表面形貌良好。该项研究为该防热涂层在飞行器局部防热的使用提

供了参考。
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Abstract In this paper，the application of a new ablation resistant and heat resistant coating in local heat
protection of aircraft wing surface was studied. The influence of local temperature field and thermal stress
deformation was studied by finite element analysis method. At the same time，the shear resistance of the new anti-
heat coating was tested，and micro morphology was analyzed. The research shows that the application of heat
resistant coating can reduce the temperature of local parts of aircraft wing surface，reduce material deformation and
effectively improve the service strength of materials. Through the engine ablation test，the application of 0. 5 mm
heat resistant coating can reduce the back temperature to 147 ℃ when the surface temperature of the sample reaches
1 006 ℃，and the surface morphology is good after ablation. The study provides a reference for the application of the
thermal protection coating in local thermal protection of aircraft.
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0 前言

新一代飞行器更高机动性的飞行使用要求，飞

行器将面临热流更高，时间更长的严酷热环境条件，

可靠的热防护系统已经成为决定新一代飞行器成败

的关键技术之一。同时飞行器舵翼等局部部位相比

舱体环境具有更高热流、更高剪切力的气动加热特

点。为了满足舵翼等部位的防热及力学承载要求，

需要进行热防护［1］。烧蚀防热涂层具有施工简单、成

本低、热防护效果好等特点，尤其适用于飞行器复杂

气动外形结构件的热防护［2］。现有烧蚀防热涂层主

要分两类，一类是以环氧树脂、酚醛树脂为树脂基体

的碳基烧蚀防热涂层［3］。另一类是以硅橡胶为树脂

基体的硅基烧蚀防热涂层［4］。近年来聚合物烧蚀涂

料由于其热防护性能强、热导率低、密度低、抗烧蚀、

抗冲击、施工工艺简便，被广泛用于飞行器表面结构

的防热，尤其广泛应用于各种发动机表面［5-6］。国内

外烧蚀型防热涂层的研究主要以聚氨酯、环氧树脂、

酚醛树脂和有机硅树脂为基体树脂。王百亚，郭亚
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林，郑天亮［7］等人通过对有机硅树脂工艺的改性，以

获得更好的综合性能。为了满足飞行器高热流、大

剪切力长时间的飞行使用要求，采用一种新型硅橡

胶树脂体系耐烧蚀防热涂层。

本文针对某飞行器高热流长时间气动加热下，

复杂翼面部位在有无新型耐烧蚀防热涂层情况下的

局部温度场及热应力变形进行仿真计算对比分析，

并对新型防热涂层进行发动机烧蚀抗剪切力试验研

究，对涂层的微观机理进行分析，验证理论计算方法

的正确可行性。

1 原理与方法

1. 1 热传导原理方程

烧蚀防热涂层采用烧蚀热防护法，通过在烧蚀

过程中损耗自身质量，利用热阻塞、熔融吸热、辐射

散热、化学反应吸热等机制进行热防护［1］。
一维热传导微分方程为［8］：

ρcp
∂T
∂t =

∂
∂x (λx ∂T∂x ) （1）

其中 cp—材料比热，λx—材料热导率。

1. 2 热应力数学模型

结构受热产生的热变形、热应力等热匹配性能

主要与材料线膨胀系数、弹性模量及温度变化量有

关。热变形量的计算公式为［9］：
ΔL = κLΔt （2）

式中，ΔL代表结构受热产生的变形量，κ代表线膨胀

系数，L代表结构线性尺寸，Δt代表温度变化量。

1. 3 有限元计算方法

飞行器局部尾翼的温度及热应力仿真计算采用

ABAQUS有限元建模软件，计算模型如图 1所示，结

构主要包括防热涂层和尾翼基体两部分，计算所用

材料性能参数如表 1所示。计算加载边界为：飞行器

局部翼面热流密度 500～1 600 kW·m-2，其中超过

1 000 kW·m-2的时间达到了30 s以上。

1. 4 试验考核方法参数

开展涂层小发动机剪切力考核试验，试验件涂

层厚度为 0. 5 mm，基材为 45号钢材。发动机试验条

件如下：热流密度 qw=900 kW·m-2，焓值 hre=2 000 kJ·
kg-1，气流速度ue=910 m·s-1，试验时间 t=20 s。
1. 5 烧蚀型防热涂层制备工艺方法及参数

烧蚀型防热涂层是烧蚀型防热涂料固化后的产物，

主要由基体树脂、功能填料、固化剂、功能助剂等组成［3］。
烧蚀防热涂层的制备工艺为先使用高速分散机将各种

功能调料分散在树脂中，再使用球磨机、砂磨机、翻滚

机等各种设备以300~500 r/min的搅拌速度将各种原材

料研磨半小时以上直至规定细度。涂层制备后再进行

涂覆施工，基本性能指标包括常温下的密度、比热容、

热导率、线膨胀系数、拉伸强度、断裂伸长率等。

2 新型防热涂层在飞行器局部翼面防热的力热强

度仿真结果

为了验证新型防热涂层对于飞行器局部翼面的

防热效果，针对加热环境条件进行表面有无防热涂

层的温度场仿真计算。为了飞行器气动维形需求及

尾翼金属刚度要求所限，防热涂层厚度选择为 0. 5
mm，同时受限于安装使用环境，仅在除翼梢顶部 5
mm区域范围外，整体涂覆 0. 5 mm防热涂层。仿真

结果云图如图 2和图 3所示。从图 2中可以看出，在

带涂层的情况下，尾翼基体顶部裸露金属温度处温

度最高达到了 590 ℃，其余部位在防热涂层的防护

下，温度呈现梯度变化，在尾翼根部随着基体的厚度

增厚，温度逐渐降低；从图 3中可以看出，在不带涂层

的情况下，基体的外形尺寸厚度直接影响温度分布，

尾翼基体前端及顶部温度最高，达到了 790 ℃，是由

于该部位较其他部位更薄。

有无涂层翼面金属处的温度对比如图4所示。通

过局部结构有无防热涂层的温度场计算可以看出，在

局部结构涂覆0. 5 mm新型硅橡胶类防热涂层，局部翼

面靠近上沿位置最高温度从790 ℃降低到590 ℃，降低

了200 ℃，满足尾翼金属基体的许用温度要求。

在尾翼结构温度场计算的基础上，针对局部结构

变形进行分析。局部结构的受力载荷云图如图5所示，

有无涂层条件下的局部结构位移云图如图6和图7所示。

图1 计算模型

Fig. 1 Computational model
表1 材料性能参数

Tab. 1 Parameters of material performance

材料

新型防热涂层

尾翼基体

ρ/kg·m-3
800
7 810

λx/W·(m·K)-1
0.2
48.15

cp/kJ·(kg·K)-1
1.1
0.468 9

κ/ m-6·K-1
6
13.0

E/GPa
160~170
196~296
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在使用载荷下，在局部翼面带防热涂层情况下，翼

的最大位移由原17. 7 mm减小到11. 7 mm。在局部温

度降低的情况下局部结构变形减小了6 mm，热应力变

形量减小值达到了33%，有效提高了材料的使用强度。

这是因为在带涂层情况下，金属基体整体温度降低，基

体的耐受强度增高，同时温度降低导致基体材料的弹

性模量升高，从而导致热变形量降低。

3 发动机抗剪切性能试验及理论研究

针对新型防热涂层的抗剪切性能进行发动机试

验考核，从发动机剪切力试验可以看出，在发动机气

流加热条件下，防热涂层表面剪切力达到了

τw = 0.7(2/3)( qw × uehre ) = 325.9 Pa （3）
新型硅橡胶类防热涂层发动机烧蚀试验前后对

比如图 8所示。传统环氧类防热涂层材料发动机烧

蚀试验前后对比如图9所示。

从图中可以看出，新型防热涂层材料保持完好，涂

层受热后形成致密碳化层，试验前后试验件未见明显

变化。采用红外点温仪对试件表面温度进行测量，硅

橡胶类防热涂层表面温度达到1 006 ℃，传统环氧类防

热涂层表面温度达到1 074 ℃，传统环氧类防热涂层受

热后分解收缩，与基材之间出现疑似裂纹迹象。

新型防热涂层采用硅橡胶作为树脂基体，有效

提升了涂层的耐烧蚀性能和粘接性能，与传统的环

图8 新型硅橡胶类防热涂层试验前后照片

Fig. 8 Photos of new silicone rubber anti-heat coating before
and after the test

（a） 烧蚀前 （b）烧蚀后

图2 尾翼基体局部结构温度场云图-带涂层结构

Fig. 2 Cloud diagram of local structure temperature
field-coated structure

图3 尾翼基体局部结构温度场云图-无涂层结构

Fig. 3 Cloud diagram of local structure temperature
field-uncoated structure

图4 有无涂层翼面金属处温度对比

Fig. 4 Temperature comparison between coated and uncoated
wing metal

图5 局部结构气动载荷云图

Fig. 5 Aerodynamic load cloud diagram of local structure

图6 局部结构位移云图-带涂层结构

Fig. 6 The nephogram of partial structure displacement
-coated structure

图7 局部结构位移云图-无涂层结构

Fig. 7 The nephogram of partial structure displacement
-uncoated structure
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氧类防热涂层最大差异在于树脂基体不同，传统的

环氧类防热涂层采用环氧树脂作为树脂基体，树脂

分子结构如图 10所示。环氧树脂虽然具有较高的裂

解温度，但由于自身韧性较差，树脂自身断裂伸长率

不大于 10%。当温度超过 300 ℃以后，树脂基体急剧

释放出大量裂解气，涂层发生明显收缩，造成开裂。

新型防热涂层采用加成型硅橡胶体系，加成型硅

橡胶分子主链为Si-O键，分子键长和键能均明显高于

环氧树脂的C-C键。由于分子结构的差异，加成型硅

橡胶具有更高的耐温等级和更好的柔韧性。其耐温等

级可达460 ℃，如图11所示，同时树脂自身断裂伸长率

可达100%，明显优于环氧树脂。在高温环境下，由于

有机硅耐温等级较高，裂解气释放速度相对较慢，且自

身柔韧性较高，因此不会导致涂层大面积开裂。图12
为新型涂层烧蚀后微观形貌，其碳化层、裂解层及原始

层均较为完整，未出现贯穿性裂纹。

两种涂层材料烧蚀试验后背面温升如表2所示。

使用考虑材料物性参数的热传导方法进行理论计算，

两种涂层性能对比如表3所示，试验测量与理论计算背

面温度曲线如图13和图14所示。

新型硅橡胶类防热涂层试验件背面温升结果达

到了 147 ℃，环氧类防热涂层试验件背面温升结果达

到了 160 ℃。新型硅橡胶类防热涂层试验件背面温

升理论计算结果为 173 ℃，环氧类防热涂层试验件背

面温升理论计算结果为 177 ℃，均稍高于试验测量结

果，预测偏差为 17. 6%及 10. 6%，理论预测趋于合

理。对于两种涂层温升差异的主要原因为其物性参

数差异造成的，新型防热涂层的热导率更低，导致其

温升较环氧类防热涂层更低。同时在实际加热过程

中涂层表面会发生热解反应，热解气体引射进入边

界层，起到热阻塞作用可降低内部温度［11］，这也是导

致理论计算背面温升高于实际测量结果的主要原

因。新型硅橡胶类防热涂层较环氧类防热涂层的树

脂含量更高，热分解阻塞效果更加明显也是导致其

背面测量温升小于环氧类防热涂层的主要原因。

4 结论

图10 加成型硅橡胶与环氧树脂分子结构

Fig. 10 Molecular structure of addition silicone rubber and
epoxy resin

图9 传统环氧类防热涂层试验前后照片

Fig. 9 Photos of traditional epoxy thermal protection coating
before and after test

（a） 烧蚀前 （b）烧蚀后

表2 背面温度统计表

Tab. 2 Statistics of back temperatures
试验件编号

新型硅橡胶类防热

涂层-试验测量

新型硅橡胶类防热

涂层-理论计算

Δt/℃

147

173

试验件编号

环氧类防热涂层-

试验测量

环氧类防热涂层-

理论计算

Δt/℃

160

177

图11 加成型硅橡胶与环氧树脂热失重曲线

Fig. 11 TG curves of addition silicone rubber and epoxy resin

 

图12 新型涂层烧蚀后各层微观形貌

Fig. 12 Morphology of each layer of the new coating after ablation

表3 两种防热涂层性能对比

Tab. 3 Performance comparison of heat resistant coatings

材料

新型防热涂层

传统环氧类防热涂层[10]

ρ/kg·m-3
见表1
1 340

λx/W·(m·K)-1
见表1
0.22

cp/kJ·(kg·K)-1
见表1
1.36

拉剪强度/MPa
3.5~8
8.7

伸长率/%
10~20
6.8~12.1
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（1）针对某飞行器高热流中低焓，大剪切力的局

部气动加热特点，0. 5 mm防热涂层的使用，使得飞行

器局部翼面金属基材温度降低 200 ℃，热应力变形量

减小达到33%，满足使用要求。

（2）针对新型防热涂层与传统环氧类防热涂层

进行发动机剪切力试验研究，其抗剪切力的表面状

态更好；0. 5 mm涂层使用，在表面温度达到 1 006 ℃
的气动加热条件下，试验件背面温度降到 147 ℃，理

论预测趋于合理。

（3）通过微观机理分析，新型防热涂层通过改进树

脂体系，改善了防热涂层的抗烧蚀性能，达到了良好的

耐烧蚀抗剪切力效果，具有较高的工程实用价值。
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图14 环氧类防热涂层试验测量与理论计算内壁温升曲线

Fig. 14 Inner wall temperature curve of experimental measurement
and theoretical calculation of epoxy thermal protection coating

图13 新型硅橡胶类防热涂层试验测量与理论计算内壁温

升曲线

Fig. 13 Inner wall temperature curve of experimental
measurement and theoretical calculation of new silicone rubber

thermal protection coating
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