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Аннотация Ключевые слова 
Работоспособность высокоскоростных лета-
тельных аппаратов во многом определяется 
эффективностью используемых систем тепловой 
защиты. Одним из наиболее сложных случаев 
является тепловая защита элементов конструк-
ции, обтекаемых высокоскоростным потоком 
воздуха, к которым предъявляются повышен-
ные требования по обеспечению стабильности 
геометрической формы обтекаемой поверхности 
при малых радиусах затупления профиля. Для 
этого случая проанализированы возможности 
системы активной тепловой защиты на основе 
гидрида лития с использованием его высоких 
тепловых эффектов фазовых переходов. Пока-
зано, что рассмотренная система может иметь 
приемлемые характеристики при ее практиче-
ской реализации применительно к тепловой 
защите затупленных кромок аэродинамических 
профилей, выполненных из современных жаро-
стойких материалов 
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Введение. Важнейшим вопросом при разработке высокоскоростных ат-
мосферных летательных аппаратов (ЛА) является оценка температурного 
режима конструкции и ее наиболее теплонапряженных элементов, таких 
как кромки тонких аэродинамических профилей, когда «...с одной сторо-
ны, желательно уменьшить их радиусы затупления, что обусловлено 
необходимостью снижения сопротивления, а с другой стороны, умень-
шение радиусов затупления с неизбежностью приводит к возрастанию 
интенсивности конвективного нагрева…» [1], а температура на кромках 
крыльев и воздухозаборника превышает 2000 C [2] и обеспечение рабо-
тоспособности конструкции неизбежно связано с использованием 
средств тепловой защиты. 
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При аэрофизических исследованиях и натурной отработке тяговых си-
ловых установок гиперзвуковых прямоточных воздушно-реактивных дви-
гателей (ГПВРД) на крупномасштабных моделях и относительно малом 
времени полета (десятки секунд) тепловая защита может быть обеспечена 
за счет теплоаккумулирующей способности наиболее теплонапряженных 
элементов конструкции самого ЛА, что реализовано, например, для носо-
вой кромки гиперзвукового ЛА Х-43 [3] и некоторых типов двигательных 
установок [4]. Однако этот метод имеет естественные ограничения по вре-
мени, обусловленные достижением температуры разрушения используе-
мых конструкционных материалов. Радиационная тепловая защита, эф-
фективно используемая на планирующих спускаемых аппаратах «Шаттл» и 
«Буран» [5], также имеет ограничения по уровню воздействующих тепло-
вых нагрузок, что обусловливает выбор специфических для аппаратов это-
го типа траекторий спуска. Применение же таких эффективных методов 
тепловой защиты, как абляционная или за счет подачи хладагента через 
поры, как это было реализовано на аппарате «Бор-5» [6], или через перфо-
рацию обтекаемой высокотемпературным потоком поверхности, приводит 
к искажению ударно-волновой картины обтекания и, как следствие,  
к нарушению расчетных режимов работы ГПВРД [7]. 

Таким образом, решение вопросов тепловой защиты указанных элемен-
тов конструкции связано или с выбором высокотемпературных термостой-
ких материалов, например оксидной или карбидной керамики, обеспечива-
ющих стабильность геометрической формы обтекаемой поверхности  
в определенном диапазоне температур при окислительном воздействии 
воздушного потока, или с использованием активных методов тепловой за-
щиты, не связанных с искажением газодинамики обтекания ЛА. 

Одна из возможностей интенсивного охлаждения наиболее теплона-
пряженных участков конструкции ЛА связана с эндотермическим тепло-
вым эффектом физико-химических превращений некоторого подходя-
щего для этой цели вещества, подводимого к зоне нагрева и отводимого 
из нее, при этом необходима реализация максимального теплового эф-
фекта фазовых превращений. Естественное требование для такого веще-
ства — это высокая теплоаккумулирующая способность и большой теп-
ловой эффект фазовых превращений. С другой стороны, это вещество не 
должно быть балластом, а эффективно использоваться для других целей. 
В этом отношении практический интерес представляет гидрид лития, 
возможному применению которого для тепловой защиты элементов кон-
струкций высокоскоростных ЛА посвящена настоящая работа. 
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Модель процесса. В качестве модельного объекта исследования вы-
брана полусфера радиусом sR , обтекаемая потоком воздуха со скоростью 
V  (рис. 1). Полагаем, что физико-химические свойства воздуха соответ-
ствуют высоте H  над уровнем моря. В стационарном режиме темпера-
турное состояние полусферы определяется конвективным тепловым по-
током за счет аэродинамического нагрева при торможении потока возду-
ха, который отводится с торца полусферы за счет физико-химических 
превращений конденсированного хладагента, термически разрушаемого 
с некоторой линейной скоростью ,fu  продукты разрушения которого 
при температуре разрушения fT  удаляются из зоны нагрева. 

Рис. 1. Физическая модель: 
1 — высокотеплопроводная полусфера; 2 — термический барьер;  
3 — рабочее вещество; 4 — продукты термического разрушения 

 
Для определения теплового потока, вызывающего нагрев объекта, 

воспользуемся соотношениями, известными из аэродинамики гиперзву-
ковых течений [8]. Тепловой поток в критической точке затупленного 
тела, обтекаемого потоком воздуха, рассчитывается по формуле  
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где ρ ( ),H  ρ (0)  — плотность воздуха на высоте H  и при = 0;H  
к1 = 7930V  м/c — первая космическая скорость; ( )w wI T  — энтальпия возду-

ха при температуре поверхности ;wT 2= 0, 5I V  — энтальпия торможения. 
Энтальпия ( )w wI T  рассчитывалась при давлении в точке торможения за 
ударной волной по формуле Рэлея [9]:  
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где 1p  — давление в набегающем потоке; M1 — число Маха. 
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Далее приведены результаты для случая обтекания полусферы радиусом 
3= 6, 6 10sR м потоком воздуха со свойствами, соответствующими высотам 

= 22H  и 37  км [10];  эти исходные параметры наиболее часто используют-
ся в анализе процессов аэрофизики гиперзвуковых скоростей [1] благодаря 
доступности имеющихся экспериментальных данных. 

На рис. 2 приведены зависимости плотности конвективного теплово-
го потока в критической точке, рассчитанные по формулам, которые по-
казывают хорошее совпадение с обобщенными данными [1]. 

Рис. 2. Зависимость плотности конвективного теплового потока в критической 
точке от скорости полета на высоте 22 км (1) и 37 км (2) 

Предположим, что конвективный нагрев происходит по поверхности 
полусферы, имеющей высокую теплопроводность, такую что в стационар-
ном режиме поле температур можно считать однородным (сосредоточен-
ная емкость), характеризуемым температурой ,wT определяемой уравнени-
ем теплового баланса между подводимым тепловым потоком и отводи-
мым с торца полусферы за счет расхода массы теплозащитного материала.  
Полагая, что обтекание полусферы воздушным потоком происходит под 
нулевым углом атаки, т. е. выполняются условия азимутальной симметрии, 
полный тепловой поток, идущий на нагрев, определяется соотношением  
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где 0(θ) = (0, 55 0, 45 cos (2θ))wq q  — зависимость плотности конвективно-
го теплового потока от полярного угла θ  (см. рис. 1); w  — излучательная 
способность поверхности полусферы; 0  — постоянная Стефана — Больц-
мана. Тогда плотность  теплового потока, отводимого с торца полусферы,  

 2 .f w sq Q R  (4) 
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В целях общности полагаем, что на торце имеется переходный слой 
(термический барьер), характеризуемый термическим сопротивлением 

/ ,tr trK h  где h, tr  — толщина и теплопроводность переходного слоя. 
С учетом термического сопротивления переходного слоя температура на 
теплообменной поверхности (фронте пиролиза рабочего вещества) рас-
сматриваемой системы определяется соотношением  

 = .f w tr fT T K q  (5) 

Будем считать, что стационарное температурное состояние системы 
обеспечивается за счет поглощения теплового потока fq  при физико-
химическом превращении рабочего вещества тепловой защиты, имеюще-
го плотность ,m  расходуемого с линейной скоростью разрушения fu  
при температуре на фронте пиролиза .fT  Тогда можно записать соотно-
шение теплового баланса  

 0 0= ρ ( ) ( ) ( ) ,f m f m f mq T u I T I T  (6) 

где 0( ), ( )m f mI T I T  — энтальпия рабочего вещества при температуре fT   
на фронте пиролиза и начальной температуре 0.T  

Термическое разрушение конденсированных веществ — это много-
стадийный кинетический процесс [11], который в порядке приближения 
может характеризоваться энергией активации mE  и константой скорости 

( )mk T  брутто-реакции, описываемой уравнением Аррениуса, которое от-
носительно степени превращения вещества может быть записано в виде  

 = 1 exp ( ( ) ),mL k T t  (7) 

здесь 0( ) = exp ( / ( )),m mk T k E RT  где 0k  — частотный фактор, для моно-

молекулярных реакций разложения имеющий порядок 12 1510 10  c 1  
[12]. С учетом этого для определения скорости термического разрушения 
воспользуемся основным соотношением теории линейного пиролиза 
Мержанова — Дубовицкого [13]:  
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где /( ),m m m ma c  ,m mc  — температуропроводность, теплопровод-
ность и теплоемкость рабочего вещества; = 8, 314gR  Дж/(моль  K) — 
универсальная газовая постоянная; 0( ) = ( ( ) ( ))f f m f mQ T I T I T  — тепло-
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вой эффект реакции разложения. При задании теплофизических и кине-
тических характеристик рабочего вещества из решения нелинейной си-
стемы уравнений (1), (5) с привлечением соотношений (2), (4), (6), (7) 
численным методом определяются температуры wT  и ,fT  линейная ,fu  
удельная массовая =m m fG u  и суммарная массовая 2m m sg G R  скоро-
сти разрушения. 

Выбор гидрида лития в качестве рабочего вещества для системы теп-
ловой защиты обусловлен следующими факторами. Одним из них являет-
ся большой тепловой эффект фазовых превращений, а другим то, что при 
его пиролизе выделяются высокоэнергетические горючие вещества —  
литий и водород, согласно реакции  

2LiH Li 0, 5H  
которые при соответствующем техническом решении транспортировки 
из области разложения и наличии окислителя могут быть использованы 
как горючее в системе создания реактивной тяги [14]. 

Параметры уноса массы рабочего вещества определяются его тепло-
физическими и кинетическими характеристиками, а также механизмом 
термического разрушения, принятым как и в работе [14]. Теплофизиче-
ские характеристики гидрида лития соответствуют данным работ [15, 16], 
тепловой эффект реакции разложения ( )f fQ T  рассчитан с использова-
нием системы моделирования термодинамических процессов [17]. 

Наиболее неопределенными параметрами при проведении расчетов 
являются кинетические константы разложения, используемые в модели 
линейного пиролиза. В связи с отсутствием литературных данных энер-
гия активации отождествлена с энергией разрыва (Li–H)-связи [18] 

= 234pE  кДж/моль, а частотный фактор принят равным 150 = 10k  c 1 . 
Результаты расчетов. На рис. 3 приведены зависимости температуры 

wT  полусферы от скорости полета на высоте 22 км при охлаждении толь-
ко за счет излучения поверхности (т. е. торец теплоизолирован) с излуча-
тельной способностью 0,9w  (кривая 1) и уноса массы гидрида лития 
при его пиролизе на поверхности барьерного слоя с разными термиче-
скими сопротивлениями (кривые 2, 3, 4). На рис. 4 приведены соответ-
ствующие зависимости для температуры fT  на фронте пиролиза. В слу-
чае отсутствия термического барьера, т. е. при пиролизе непосредственно 
на торцевой поверхности полусферы, ее температура в силу принятого 
допущения о равномерном нагреве полусферы, равная температуре на 
фронте линейного пиролиза (кривая 1 на рис. 4), относительно мала,
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Рис. 3. Зависимость температуры полусферы от скорости полета: 
1 — теплоизолированный торец; 2, 3, 4 — охлаждение уносом массы при термическом 

сопротивлении Ktr = 3 ∙ 10–4; 2 ∙ 10–4; 1 ∙ 10–4 K /(Вт/м2) 

Рис. 4. Зависимость температуры на фронте пиролиза от скорости полета 
при термическом сопротивлении Ktr = 0; 3 ∙ 10–4; 2 ∙ 10–4; 1 ∙ 10–4 K /(Вт/м2) 

(кривые 1–4 соответственно)  
 

поэтому тепловой баланс выполняется только при больших значениях 
скорости уноса массы гидрида лития (рис. 5). Введение термического ба-
рьера при увеличении его термического сопротивления приводит к росту 
температуры полусферы (см. рис. 3) с одновременным снижением темпе-
ратуры на фронте пиролиза (см. рис. 4), а в силу экспоненциальной зави-
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Рис. 5. Зависимости линейной (а) и удельной массовой (б) скоростей уноса 
массы гидрида лития при различном термическом сопротивлении барьерного 

слоя Ktr = 0; 3 ∙ 10–4; 2 ∙ 10–4; 1 ∙ 10–4 K /(Вт/м2) (кривые 1–4 соответственно) 
 
симости интенсивности пиролиза от температуры — к существенному 
снижению скорости уноса массы гидрида лития (см. рис. 5). 

Таким образом, выбирая величину термического сопротивления  
барьерного слоя, можно обеспечить, с одной стороны, допустимую для 
выбранного материала полусферы рабочую температуру, а с другой, — 
приемлемую для практического применения скорость расходования рабо-
чего вещества. Так, например, при скорости полета 2500 м/c (число Маха 
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составляет 8,43) и термическом сопротивлении барьерного слоя =trK  
43 10  K/(Вт/м 2 ) температура полусферы T ≈ 2000 K, что допускает  

использование современных жаростойких материалов при удельном мас-
совом расходе гидрида лития 0,24mG  кг/(м 2 c) (линейная скорость пи-
ролиза 0, 3fu  мм/c). Отметим, что с увеличением высоты полета интен-
сивность нагрева уменьшается (см. рис. 1), соответственно снижается и 
скорость уноса массы гидрида лития (рис. 6). 

Рис. 6. Зависимость скорости уноса массы гидрида лития от скорости полета  
на высоте 22 км (сплошные линии) и 37 км (штриховые) при различном терми-

ческом сопротивлении барьерного слоя Ktr = 0; 2 ∙ 10–4; 3 ∙ 10–4 K/(Вт/м2) 
(кривые 1–3 соответственно) 

 
Принципиальным при анализе процессов термохимического разру-

шения конденсированных веществ является вопрос о степени завершен-
ности процесса пиролиза при заданных температуре и времени нагрева. 
Принимая в качестве критерия отношение характерных времен термиче-
ского пиролиза ( ) =1/ ( )pir f m ft T k T  и квазистационарного разрушения 

 
2( ) = / ( ),m f m fft T a u T   

где LiH=ma a  — температуропроводность конденсированного гидрида 
лития, получаем, что во всем диапазоне параметров нагрева 

= / 0, 01 0, 02L pir mK t t , т. е. допущение о полном завершении пиролиза 
гидрида лития вполне обоснованно. 

Наиболее неопределенным кинетическим параметром в используе-
мой модели является частотный фактор 0k  в константе скорости реакции 
термического пиролиза гидрида лития. Проведенные расчеты показыва-
ют, что при изменении этого параметра на два порядка скорость уноса 
массы рабочего вещества изменяется не более чем на 15 % (рис. 7). 
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Рис. 7. Зависимости линейной скорости уноса массы гидрида лития от скорости 
полета при термическом сопротивлении барьерного слоя Ktr = 1 ∙ 10–4;  

3 ∙ 10–4 K/(Вт/м2) (кривые 1, 2) для значений k0 = 1015 и 1013 с–1  

(сплошные и штриховые линии) 

Заключение. Продуктами термического пиролиза гидрида лития явля-
ются высокоэнергетические горючие вещества (литий и водород), которые 
при наличии окислителя и соответствующем техническом решении позво-
ляют получить реактивную тягу определенного значения, потенциально ис-
пользуемую, например, в газодинамических системах управления полетом. 
Так, приближенные оценки показывают, что если в качестве окислителя ис-
пользовать кислород воздуха в стандартном состоянии с расходом, соответ-
ствующим коэффициенту избытка воздуха =1air , то, например, при дав-
лении в камере сгорания = 0,5kp  МПа и на срезе сопла = 0, 001np  МПа 
скорость истечения может составить 2700...2800 м/c. Аналогично этому  
реактивная тяга может быть получена и при сжигании продуктов термиче-
ского пиролиза в высокоскоростном потоке воздуха, однако детальное рас-
смотрение этих вопросов выходит за рамки настоящей статьи. 
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EVALUATING THE POTENTIAL OF LITHIUM HYDRIDE IN ACTIVE 
THERMAL PROTECTION SYSTEMS FOR HIGH-VELOCITY AIRCRAFT 
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Abstract Keywords 
Performance of high-velocity aircraft is largely gov-
erned by the efficiency of the thermal protection 
systems used. One of the most complex cases is ther-
mal protection for structural elements in a high-
velocity air flow. The elements must ensure high 
geometrical stability of the surface inside the flow 
when the profile blunting radii are small. For this 
case, we analysed the potential of an active lithium 
hydride-based thermal protection system exploiting 
the high thermal effects of its phase transitions. We 
show that the system under consideration may fea-
ture characteristics acceptable in practice regarding 
thermal protection of blunted aerofoils made out of 
modern heat-resistant materials 
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