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高超声速飞行器热管理关键技术及
研发进展
苟建军，胡嘉欣，常越，陈兵，龚春林*

摘要 从热能排散和再利用的角度介绍了高超声速飞行器热管理关键技术及进展情况。针

对热能排散技术，介绍了被动/半主动/主动防热结构、承载/防热以及其他多功能结构；针对

热能再利用技术，介绍了再生冷却和热电转换技术；从现有热管理技术的特点和研究现状出

发，提出了高超声速飞行器热管理技术的发展趋势。
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飞行器的热管理是指通过控制热能的产生、排

散和回收再利用，以保证飞行器的安全。随着高超

声速尤其是组合动力技术的发展，高超工程出现可

重复使用、宽包线飞行和长时间高速巡航等典型需

求。典型的宽包线和长航时飞行器模拟图见图

1。高超声速飞行器面临的热环境具有如下特点：

1）热源复杂，主要包括飞行器穿越大气层或在大

气层内飞行时产生的气动热、发动机燃烧室工作时

的燃烧热以及内部大功率设备的散热；2）热载荷

大[1-2]，高温部位如尖锐前缘、进气道唇口等的气动

热流密度可达兆瓦级以上；3）入轨飞行器的热环

境随弹道变化剧烈；4）机体/发动机一体化设计，

这是高超声速飞行器的最大特点，使得热管理系统

的设计难度更大，例如设计边界必须统筹考虑气动

热和燃烧热，设计约束包括温度控制、结构和推进

性能等。

高超声速飞行器复杂的热环境和设计需求对

热管理系统的开发提出了挑战。本文主要从热能

图1 典型高超声速运载器和巡飞器及其任务特点
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排散和回收利用两个方面，论述高超声速飞行器的

热管理关键技术及进展情况。图2为飞行器热能排

散和再利用系统示意。热能排散是指通过疏导、防

热和隔热等手段，并利用辐射耗散的形式，阻隔热能

进入机体以保证设备、燃油等的安全；而再利用是指

通过再生冷却或热电转换等技术，将废热转化为推

进能或电能，达到废热的回收利用。在实际工程中，

需要根据飞行器的任务弹道、构型及热环境等设计

出合理高效的热管理系统。以图1所示的宽包线运

载器和长航时巡飞器为例，前者具有宽的飞行速域

（0~8 Ma）和空域（0~50 km），热环境严苛且变化剧

烈，因此需要高效的热能排散方案以确保飞行器的

安全；而后者则具有相对较窄的飞行包线，但巡航时

间较长，气动热载巨大且较为稳定，因此，开发热能

的回收再利用技术可实现更高效的热管理。

1 热能排散技术

对于高超声速飞行器而言，疏导和耗散是最主

要的气动热排散形式，即将热量从高温区域传递至

低温区域，最终通过辐射耗散掉，从而保证飞行器

内部结构、设备和燃料的安全。目前大部分飞行器

热防护方案采用疏导式或耗散式的防热技术，可称

为热能排散技术，按照冷却方式的不同分为被动、

半主动和主动排散技术，根据结构功能的多样性可

分为防热结构和多功能结构。

1.1 被动/半主动/主动热能排散技术

被动式排散技术主要利用耐高温材料及相应

隔热结构阻止热量进入机体内部，而半主动和主动

技术则需要利用冷却工质带走、隔离或消耗热量，

以期达到热能排散的目的。其中，半主动式包括热

管、相变控温、发汗冷却技术等，不消耗冷却工质，

例如，高温热管利用热管内部工质将高热流区热量

传递到低热流区等；而主动式包括对流冷却、液膜

冷却技术等，需要借助额外的辅助系统，例如液膜

冷却需要携带额外的冷却剂，在被保护结构的表面

形成低温液膜层以防止热量进入。目前被动式热

能排散技术在研发和应用上最为成熟，但其效率较

低，而半主动和主动技术排散效果较好，但其结构

复杂性以及成本较高。

针对具体飞行器，应基于被动、半主动和主动

热能排散技术的特点，根据飞行器不同部位的热载

情况，进行热防护系统（热能排散）的设计。例如，

笔者课题组针对某高超声速运载器，根据其气动热

和燃烧热载荷情况，构建的热防护系统初步方案如

图 3所示，在低温区域如背风面使用被动防热方

案；高温部件如前缘、唇口、燃烧室以及尾喷管等使

用被动与半主动以及主动相结合的热能疏导和耗

散方案；设备舱内的温度可通过液体蒸发器等设备

进行控制。

1.2 多功能结构

多功能结构是指可实现承载、隔热和防热等多

种功能的结构，目前常见的多功能结构包括承载/
防热一体化结构以及满足其他功能的复合结构。

目前主要的承载/防热一体化方案包括[3]：波纹

夹芯型（图4（a）[3]）、改进的波纹夹芯型（图4（b）[3]）、

刚性隔热条、多层级及蜂窝夹芯型方案等。与传统

防热瓦、隔热毡等热防护结构相比，承载/防热一体

化方案具有如下优点：结构效率提升，且面板多由

轻质高强的金属或复合材料制成，可有效降低飞行

器质量；可与蒙皮一起封装形成模块化结构，易于

低成本地制备、安装和维护；结构参数更多，设计自

由度更大。

另外，类似于承载/防热一体化结构，还有其他

功能更加多元的复合结构概念，如本课题组基于热

电材料开发的承载/防热/供电多功能结构 [4]、德克

萨斯农工大学开发的承载/防热/振动控制多功能

结构[5]。理论上，这种多功能的复合结构具有更高

的热管理效率，但目前的研究和应用还不够，尤其

是相较于传统防热结构的效率对比评估，需要大量

后续研究。

图2 热能排散和再利用系统示意
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2 热能再利用技术

传统的热防护技术以“阻隔热量”的思路为主，

为了保证飞行器的安全，热防护系统需要较好的耐

高温和隔热性能，在严苛的高超声速飞行环境中，

传统热防护系统需要超大的结构尺寸和超高的系

统质量来满足防护需求，整体防护效率较低。因

此，改变设计思路，从热能再利用的角度，开发更加

高效的热能管理技术是高超声速工程发展的核心

问题之一。飞行器产生大量的热能，如果加以利

用，不仅可以解决热防护问题，也可以创造出可用

能源，提高飞行器设计的能效比。可见，为了适应

高超声速飞行器复杂的热环境，还需要从热能再利

用的角度探索更加高效的热管理形式。

目前，热能再利用技术主要分为两类：再生冷

却和热电转换技术。

2.1 再生冷却技术

再生冷却技术是指工质流过冷却通道时，通过

对流换热的方式，吸收来自壁面的热量，降低壁面

温度。同时，工质吸收热量后得到预热，最后进入

燃烧室参与燃烧的技术。以飞行器发动机燃烧室

为例，通常在发动机固体壁面内开冷却通道，以液

氢或碳氢燃料为冷却剂，对发动机室壁进行对流冷

却，同时燃料将废弃的热量带至燃烧室。再生冷却

本质上是一种对流冷却，多应用于各种动力系统如

冲压发动机 [6-9]、火箭发动机 [10-11]及组合动力 [12-14]的

燃烧室和喷管等部位。

对于高超声速飞行器，尤其是巡航飞行器而

言，机体热载非常大且较为稳定，再生冷却技术具

有重要的应用前景，但目前相关研究非常少。尤其

是再生冷却与被动热防护系统之间相互影响，阐明

相关耦合机理对于飞行器热管理系统及总体设计

至关重要。例如，冷却工质、工质初始温度、工质温

升等影响被动热防护系统的型号选择及规模，而热

防护材料、结构则影响再生冷却系统的冷却通道布

局、换热效率等。本课题组针对某高超声速飞行器

图4 典型承载/防热一体化方案

（a）波纹夹芯型 （b）改进的波纹夹芯型

图3 飞行器热防护系统总体方案
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（图 2）开展了再生冷却与被动热防护结构的耦合

设计（图5），开发了一套适用于机体全局的再生冷

却网络，降低了被动热防护系统质量 [15-16]。另外，

飞行器机体的再生冷却网络与发动机燃烧室的再

生冷却系统对接，即可实现气动热和燃烧热的统筹

管理，而两个系统间的对接和协调，还需要进一步

研究。

2.2 热电转换技术

热电转换技术（TE，thermo-electric conversion）
是指将热量转化为电能的技术，可通过热电材料的

塞贝克效应实现。如图6所示，若热电材料两端具

有温度梯度，则热端的载流子往冷端扩散，引起电

动势，P型材料和N型材料会产生相反的电势方

向，因此一对热电材料会产生较大的电势。热电材

料的第 1个研究高峰出现在 20世纪 50—60年代，

期间发现了室温区的碲化铋系合金（BiTe）、中温区

的碲化铅系合金（PbTe）以及高温区的硅锗系合金

（SiGe）等多种热电材料，热电优值（热电转换效率

评估参数）均在1左右。20世纪90年代以来，热电

材料迎来第2个研究高峰，期间发明了多种新型热

电材料，实验室制备的纳米热电材料的热电优值可

超过2。
图5 典型的被动热防护（二代超合金蜂窝板）

与再生冷却耦合方案示意

图6 热电模块及其工作原理

图7 热电多功能复合结构概念

目前，已经开发出了高温（>900 K）[4, 9]、中温

（500~900 K）[17]及低温（<500 K）[18-19]热电材料或热

电转换器件，以及适应较宽温域范围的多级结构方

案[20]。对于飞行器，尤其是高超声速飞行器，热电

转换模块的开发需要考虑结构的约束以及热环境

的复杂性（例如，大温度范围、热流变化剧烈）。笔

者课题组针对某高超声速飞行器（图 2）的热环境

和结构特点，提出了如图 7[4]所示的热电多功能结

构概念。最外层采用耐高温非烧蚀陶瓷基复合材

料作为防热层，利用陶瓷基复合材料的耐烧蚀、抗

氧化特性抵抗外界的气动加热；中间芯层采用高温

热电材料和多孔隔热材料组成的热电模块，一方面

阻隔气动热进入结构内部，另一方面转化部分热能

为电能，输送给电气能源系统，提高防热结构的整

体效率。研究结果表明，若在该飞行器的压缩面上

布置该结构，则在满足防热需求的同时，还可输出

上千瓦的电能[4]。

目前热电转换技术在高超声速飞行器上的应

用研究还极为有限，缺乏适应大温度范围（100~
1000℃）的热电结构以及承载/防热/供电多功能结

构的开发和性能评估。
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3 机体/发动机一体化设计带来的挑战

高超声速飞行器的最大特点是机体/发动机高

度一体化，因此在进行热管理系统设计时，输入为

气动热和燃烧热，约束为机体结构防热需求、设备

舱温度控制需求、燃烧室防热需求、发动机进气性

能等，涉及的关键部件包括机体前缘、压缩面、迎风

面、发动机唇口、燃烧室及尾喷管等。设计约束之

间具有强耦合关系，例如，飞行器前缘越尖锐，发动

机进气性能越好，但气动热越剧烈，对防热方案的

要求越高。可见，高超声速飞行器的热管理涉及大

量的变量参数和学科耦合，系统开发难度非常大。

目前，大部分的热管理系统设计中，机体和发动机

的耦合程度较低，基于前期探索，笔者课题组认为，

高超声速飞行器机体和发动机热管理系统的一体

化可借助于再生冷却技术，相关设计方法还需要进

一步研究。

4 结论

高超声速飞行器热环境复杂，传统的防热技术

或者单种技术无法满足热管理需求，需要基于现有

技术的特点和研究现状，开发高效的热管理系统，

以实现飞行器热能排散和回收再利用的一体化管

理和高效控制。具体地，对于高超声速飞行器而

言，关键在于：（1）设计高效的热能排散系统，可通

过优化设计被动/半主动/主动结合热防护系统，应

用新型多功能结构方案，以较小的质量代价实现大

量热能的辐射耗散；（2）构建热能再利用系统，可

基于再生冷却及热电转换等技术实现废热的再生

利用，提高飞行器整体的能效比；（3）开展机体与

发动机再生冷却系统的一体化设计，以实现高超声

速飞行器高效热管理系统的开发。
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Research progress of thermal management technologies for
hypersonic flight vehicles

AbstractAbstract In this paper, thermal management technologies for hypersonic flight vehicles are reviewed from the point view of
heat dissipation and reuse. For heat dissipation, concepts concerning such as passive/semi- active/active thermal protection,
structure/thermal integrated protection, and other multi- functions are reviewed. For heat reuse, some regenerative cooling and
thermoelectric conversion technologies are also reviewed. Finally, based on the characteristics and research progress of
aforementioned technologies, some potential research fields of thermal management for hypersonic flight vehicles are proposed.
KeywordsKeywords hypersonic; thermal management; heat dissipation; heat reusing ●
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