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Аннотация Ключевые слова 
Особенностью высокоскоростных атмосферных лета-
тельных аппаратов является наличие тонких профилей 
с кромками малого радиуса затупления, подвергаемых 
высокотемпературному аэродинамическому нагреву 
при уровне температур до 2000…2500 C. Работа тяго-
вой силовой установки таких аппаратов, в качестве 
которой предполагается прямоточный воздушно-
реактивный двигатель со сверхзвуковым горением, 
и аэродинамических органов управления обусловлива-
ет необходимость стабильности геометрической формы 
элементов, обтекаемых высокоскоростным воздушным 
потоком. Обеспечение их работоспособности связано 
с применением материалов, стойких к воздействию 
высоких температур в окислительной атмосфере, мето-
дов и средств тепловой защиты, а одним из перспек-
тивных направлений является использование термо-
стойких оксидных материалов, таких как оксиды алю-
миния, циркония, гафния. Поскольку материалы этого 
класса имеют малую теплопроводность, то в окрестно-
сти нагреваемой поверхности реализуются большие 
температурные градиенты, а следовательно, и темпера-
турные напряжения, что следует учитывать в проект-
ных работах. На модели острого клина с малым радиу-
сом затупления из оксида циркония проведен анализ 
температурного состояния при обтекании высокоско-
ростным потоком воздуха. Для уменьшения температу-
ры кромки и температурных градиентов конструктивно 
предложено использовать теплопроводный сердечник, 
облицованный тонким слоем оксида циркония. В каче-
стве материалов сердечника рассмотрены оксид алю-
миния и борид гафния 

Аэродинамический нагрев, 
тонкий профиль, окисли-
тельная атмосфера, 
тепловая защита, 
термостойкие 
материалы, оксиды 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Поступила 23.04.2021 
Принята 24.05.2021 
© Автор(ы), 2021 



Тепловое состояние аэродинамического профиля летательного аппарата… 

ISSN 0236-3941. Вестник МГТУ им. Н.Э. Баумана. Сер. Машиностроение. 2021. № 3 5 

Введение. В настоящее время активно разрабатываются высокоскоростные 
летательные аппараты (ЛА), полет которых относительно длительное время 
(~  600 c) проходит в плотных слоях атмосферы с гиперзвуковыми скоро-
стями M ≈ 7–15. Наиболее характерными типами таких аппаратов являются 
высокоманевренные планирующие аппараты типа HTV-2 [1–4], выводимые 
ракетными носителями [1, 2] на высоты 100...200 км (для выведения аппара-
та HTV-2 использована твердотопливная ракета-носитель легкого класса 
«Минотавр IV»  [5]), совершающие после отделения планирующий полет в 
атмосфере, а также перспективные аппараты крейсерского типа, предназна-
ченные для длительных (десятки минут) полетов на высотах 30...40 км, 
например, аппараты серии X-51 [6–8], использующие схему воздушного 
старта с авиационных носителей, выводимые на траекторию полета к цели 
на высотах 30...40 км твердотопливными ускорителями. 

Аппараты первого типа совершают полет за счет запаса потенциаль-
ной энергии, обеспечиваемой ракетными средствами выведения. После 
отделения от носителя аппараты этого типа, имея достаточно высокое 
аэродинамическое качество K > 1 и малый коэффициент лобового сопро-
тивления, совершают полет по волнообразной траектории на значитель-
ные расстояния (тысячи километров). Аппараты второго типа, оснащен-
ные воздушно-реактивной двигательной установкой (гиперзвуковым воз-
душно-реактивным двигателем  —  ГПВРД), после выведения на заданную 
высоту и отделения от носителя совершают длительный полет с устано-
вившейся скоростью на расстояния, определяемые запасом горючего. 

Разработка высокоскоростных атмосферных ЛА связана с решением 
ряда сложных научно-технических задач, в частности задач обеспечения 
работоспособности конструкции в условиях высокотемпературного аэро-
динамического нагрева. Некоторые задачи могут быть решены с использо-
ванием наземных испытательных установок. Комплексная отработка 
принципиальных технических решений требует применения летающих 
лабораторий-демонстраторов гиперзвуковых технологий [9, 10], таких  
как гиперзвуковая летающая лаборатория «Холод» [11] и аппараты Х-43  
[12–15] (вывод аппарата Х-43 на траекторию полета и его разгон до скоро-
сти, обеспечивающей запуск ГПВРД, реализуется крылатой твердотоплив-
ной ракетой воздушного базирования «Пегас»). 

Несмотря на различия в принципах движения, высокоскоростные ат-
мосферные аппараты первого и второго типа имеют одну характерную 
особенность — наличие обтекаемых воздушным потоком плоских аэроди-
намических профилей с острыми кромками малых радиусов затупления. 
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При высоких скоростях полета кромки таких профилей подвергаются вы-
сокотемпературному нагреву.  Чтобы обеспечить работоспособность кон-
струкции, профиль необходимо оснастить средствами тепловой защиты 
или выполнять из термостойких материалов, допускающих работу и обес-
печивающих неизменность геометрической формы в окислительной среде 
воздуха при температурах, превышающих 2000 C. 

Возможно, что тепловая защита кромок планирующих аппаратов мо-
жет быть обеспечена применением композиционных материалов C/C, 
C/SiC, SiC/SiC, если допустить небольшой унос массы [16], или системы 
активной тепловой защиты с впрыском хладагента в пристеночный слой 
[17–19]. В то же время для аппаратов крейсерского типа с интегральной 
компоновкой двигательной установки основным требованием является 
стабильность ударно-волновой конфигурации течения воздуха на входе  
в воздухозаборник [20], что диктует неизменность геометрической формы 
проточного тракта, начиная от кромки носовой части — наиболее тепло-
напряженного элемента конструкции. Поскольку при высокоскоростном 
полете наиболее интенсивному нагреву подвергается область критической 
точки, а профиль носовой части высокоскоростного атмосферного ЛА  
c ГПВРД внешнего сжатия обычно представляет собой клин с малым уг-
лом раствора 5…15  [9, 21, 22], обеспечение температурного режима этого 
элемента конструкции представляет сложную техническую проблему. 

Тепловая защита теплонагруженных элементов конструкции обеспечи-
вается отводом теплоты от области наиболее интенсивного тепловыделе-
ния во внешнюю среду или к менее нагретым элементам конструкции.  
В наиболее простом случае это обеспечивается излучением энергии во 
внешнее пространство. В работе [23] теплонагруженный элемент конструк-
ции предлагается выполнять из анизотропного материала с существенно 
различающимися коэффициентами теплопроводности, за счет чего, по 
мнению авторов, можно интенсифицировать теплопередачу в менее нагре-
ваемые области конструкции. 

В патенте [24] теплоотвод предлагается обеспечить за счет теплопере-
дачи излучением в низкотемпературную область посредством системы све-
товодов. Полагается, что передняя кромка ЛА выполнена в виде оболочки  
с минимальным аэродинамическим сопротивлением из материала с высо-
кими теплопроводностью и излучательной способностью. Кромка имеет 
сферическое затупление и боковые поверхности, воспринимающие пони-
женные тепловые нагрузки. В полости оболочки установлен светопрозрач-
ный стержень, примыкающий к ее внутренней поверхности. В полете ЛА 
тепловой поток от сферического затупления, одновременно с его излучени-
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ем, кондуктивно отводится в зону с пониженными тепловыми нагрузками, 
и этот поток переизлучается с внешней поверхности данной зоны. Радиа-
ционный же поток с внутренней поверхности кромки транспортируется 
через светопрозрачный стержень в среду с более низкой температурой. 

В работах [25–28] обоснована возможность тепловой защиты за счет 
термоэмиссии электронов с нагретой поверхности, суть которой состоит  
в следующем. Наиболее теплонапряженные участки ЛА, испытывающие 
интенсивный нагрев, выполняют в виде двухслойной оболочки, слои ко-
торой разделены вакуумированной полостью. При нагреве внешней обо-
лочки с ее внутренней поверхности происходит термоэмиссия электронов, 
переносящих энергию к внутренней оболочке (аноду), за счет чего снижа-
ется температура внешней (катода), а в замкнутой цепи между анодом  
и катодом может быть включена электрическая нагрузка. 

Практическая реализация рассмотренных методов применительно  
к тепловой защите кромок тонкого аэродинамического профиля сопряже-
на с рядом технических и технологических трудностей, поэтому наиболее 
реальное средство обеспечения работоспособности кромок — это приме-
нение высокотемпературных термо- и окислительно стойких материалов. 
Одним из перспективных направлений является использование оксидных 
керамик [29, 30], например оксида циркония. Этот материал имеет темпе-
ратуру плавления T = 2710 C и самую малую из высокотемпературных ок-
сидов теплопроводность (~ 2 Вт/(м K)). Поэтому практический интерес 
представляет оценка возможности применения материалов этого класса 
как конструкционных для кромок аэродинамических профилей высоко-
скоростных атмосферных ЛА и определение допустимой области парамет-
ров внешнего воздействия. 

Объект исследований. Предположим, что ЛА-демонстратор крейсер-
ского типа с воздушно-реактивным двигателем имеет носовую часть в виде 
протяженного затупленного клина с углом раствора 15 , радиусом затуп-
ления R = 2 мм (рис. 1) и выводится на трассу полета с высотой h разгон-
ным блоком, который в конце активного участка траектории выведения 
обеспечивает конечную скорость, характеризуемую числом Маха М0, ко-
торая затем поддерживается воздушно-реактивным двигателем. В качестве 
модельной примем траекторию выведения, близкую к используемой при 
отработке аппарата-демонстратора Х-43 [14] (рис. 2). Согласно программе 
полета аппарат выводится носителем «Пегас» на высоту ~ 29 км и после 
отделения и запуска воздушно-реактивного двигателя совершает полет  
по горизонтальной траектории. 
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Рис. 1. Модель кромки носовой части 
 

Рис. 2. Модельная траектория 
выведения ЛА-демонстратора 

 
Результаты расчетов теплового состояния. Численное моделирова-

ние температурного состояния клина для условий полета с нулевым уг-
лом атаки проводилось с использованием пакета инженерного анализа 
SolidWorks Flow Simulation. Теплофизические характеристики оксида 
циркония, использованные в расчетах, приведены на рис. 3 [31], плот-
ность оксида циркония принята 2ZrO = 6000 кг/м3. Полагая, что основ-
ной теплозащитный эффект высокотемпературных неразрушаемых эле-
ментов конструкций определяется излучением, которое может быть  
интенсифицировано зачерняющими добавками или покрытиями, излу-
чательная способность внешних поверхностей клина принята w = 0,9. 

Рис. 3. Зависимость теплоемкости (а) и теплопроводности (б) оксида циркония 
от температуры 



Тепловое состояние аэродинамического профиля летательного аппарата… 

ISSN 0236-3941. Вестник МГТУ им. Н.Э. Баумана. Сер. Машиностроение. 2021. № 3 9 

По предположению ЛА-демонстратор не закрыт обтекателем и на эта-
пе выведения подвергается воздействию воздушного потока, поэтому тем-
пература кромки растет пропорционально времени полета и к концу ак-
тивного участка достигает значений, близких равновесной температуре, 
которая устанавливается на этапе крейсерского полета (рис. 4). При М = 7 
температура на кромке значительно ниже температуры плавления диокси-
да циркония, а при М = 9 она близка к температуре плавления. Это огра-
ничивает предельно допустимую скорость полета на выбранной высоте 
или же требует применения мер по тепловой защите кромки. Если допу-
стить, что объект исследований сразу попадает в высокоскоростной воз-
душный поток с заданной скоростью V0, то выход на стационарный режим 
нагрева происходит за короткий период времени (рис. 4, штриховые кри-
вые) с высокой скоростью нагрева, чему сопутствуют большие темпера-
турные градиенты и термические напряжения [32]. Такая ситуация может 
реализоваться при проведении наземных газодинамических испытаний 
моделей из-за существующих технических ограничений по реализации 
длительных полетных режимов воздействия высокоскоростного газового 
потока. 

Рис. 4. Зависимость температуры кромки носовой части ЛА от времени 
воздействия воздушного потока с монотонным увеличением скорости, 

соответствующим принятой траектории (см. рис. 2) (сплошные кривые),  
при М = 7 и 9 (кривые 1 и 2) и постоянной скорости (штриховые) 

 
Ограничения, связанные с использованием методов активной тепло-

вой защиты рассматриваемого объекта, предопределяют исследование 
возможности применения методов, связанных с интенсификацией тепло-
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оттока от области наиболее интенсивного нагрева. Одна из наиболее ре-
альных возможностей — это использование высокотемпературного теп-
лопроводного сердечника, покрытого слоем термо- и окислительно стой-
кого материала, такого как оксид циркония. Высокая теплопроводность 
сердечника способствует интенсификации теплопередачи из наиболее 
нагретой области критической точки по всему объему и излучению боль-
шего количества энергии с нагретой поверхности. При этом материал сер-
дечника, кроме высокой теплопроводности, должен быть совместим по 
физическим и химическим свойствам с покровным слоем. Этим требова-
ниям в наибольшей степени удовлетворяют материалы того же класса, что 
и оксид циркония, т. е. оксиды. 

В настоящее время большое внимание уделяется возможности приме-
нения в системах тепловой защиты материалов боридного класса, таких 
как борид гафния (циркония) [33, 34], и композиционных керамических 
материалов на их основе. Существенно то, что материалы этого класса 
имеют высокую теплопроводность [35]. 

Из оксидных материалов наиболее высокую теплопроводность имеет 
оксид бериллия (в диапазоне температур от 100 до 1800 C изменяется 
от ~ 209 до 13,9 Вт/(м K), однако он высокотоксичен; высокую теплопро-
водность имеет оксид магния (в диапазоне температур от 100 до 1800 C 
изменяется от 34 до 9 Вт/(м K)), однако он гигроскопичен и имеет боль-
шой коэффициент термического расширения, поэтому наиболее приемле-
мым для сердечника представляется оксид алюминия (корунд). Он имеет 
температуру плавления  ~ 2050 C и по отношению к оксиду циркония  
существенно более высокий коэффициент теплопроводности (рис. 5). 

 

 
 
 
 

Рис. 5. Зависимость тепло-
проводности высокотемпературных 

теплозащитных материалов  
от температуры: 

1 — алюмооксидная керамика;  
2 — боридная керамика (HfB2);  
3 — композиционная керамика  

(HfB2 (66 %)/SiC (34 %)) 
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Поскольку оксид циркония имеет малую теплопроводность, то тол-
щина его слоя должна быть такой, чтобы на границе с сердечником темпе-
ратура не превышала температуру термостойкости сердечника. Для даль-
нейшего анализа принят профиль сечения кромки с сердечником и по-
кровным слоем оксида циркония, показанный на рис. 6. 

Рис. 6. Профиль сечения кромки с сердечником:  
1 — сердечник; 2 — покровный слой оксида циркония 

 
Сравнительный анализ теплового состояния сборной кромки проведен 

для наиболее жестких условий воздействия газового потока c заданной  
скоростью и параметрами, соответствующими высоте 29 км. На рис. 7 при-
ведены зависимости температуры в критической точке кромки для скоро-
сти М = 7. Как видно, применение сердечника из оксида алюминия обеспе-
чивает снижение температуры на ~ 100 K, а более теплопроводных материа-

Рис. 7. Зависимость температуры в критической точке кромки носовой части 
ЛА от времени при М = 7: 

1 — кромка из оксида циркония без сердечника; 2, 3, 4 — сердечник из оксида 
алюминия, борида гафния и композиционной HfB2/SiC-керамики соответственно 
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лов (см. рис. 5), таких как борид гафния (температура плавления 2HfBT =  
= 3250 C) или композиция HfB2/SiC — на ~ 400 K. Соответственно снижа-
ется и температура на стыке сердечника и покровного слоя оксида цирко-
ния (рис. 8). 
 

Рис. 8. Зависимость температуры в критической точке кромки носовой части 
ЛА с сердечником из оксида алюминия (1) и борида гафния (2) на поверхности 

(сплошные кривые) и на стыке с сердечником (штриховые) 
 

Наличие теплопроводного сердечника приводит к более равномерно-
му нагреву клиновой кромки, что хорошо видно на рис. 9 и 10. Однако бо-
лее интенсивный теплоотток в случае боридного сердечника, кроме сни-
жения температуры в критической точке, приводит к большим градиентам 
температуры (средний градиент вычислялся как T = ΔT/ , где ΔT — пере-
пад температуры в слое оксида циркония толщиной ) (рис. 11), что может 
существенно повлиять на температурные напряжения в покровном слое 
оксида циркония. 

Повышение скорости воздушного потока приводит к росту температу-
ры кромки, и при M = 9 температура в критической точке клина близка  
к температуре плавления диоксида циркония (рис. 12). Наличие сердеч-
ника из оксида алюминия ее несколько снижает, однако температура  
на стыке сердечника и покрытия превышает температуру плавления окси-
да алюминия (рис. 13). Сердечник из борида гафния существенно снижает 
температуру в критической точке, температура на стыке не превышает 
температуру плавления борида гафния, однако при этом градиент темпе-
ратуры (рис. 14) в поверхностном слое в начальный период нагрева суще-
ственно выше, чем при скорости воздушного потока M = 7. 
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Рис. 10. Распределение температуры  
по сечению кромки носовой части ЛА  

для моментов времени нагрева  
1 (а), 5 (б) и 20 с (в): 

1 — однородная кромка из оксида  
циркония; 2, 3, 4 — кромка с сердеч- 
ником из оксида алюминия, борида  

гафния и композиционной  
HfB2/SiC-керамики соответственно 

 

Рис. 11. Зависимость градиента температуры от времени в покровном слое 
оксида циркония кромки носовой части ЛА с сердечником  

из оксида алюминия (1) и борида гафния (2) при M = 7 



Тепловое состояние аэродинамического профиля летательного аппарата… 

ISSN 0236-3941. Вестник МГТУ им. Н.Э. Баумана. Сер. Машиностроение. 2021. № 3 15 

Рис. 12. Зависимость температуры в критической точке кромки  
носовой части ЛА от времени при M = 9: 

1 — кромка из оксида циркония без сердечника; 2, 3, 4 — сердечник  
из оксида алюминия, борида гафния и композиционной HfB2/SiC-керамики 

соответственно 

Рис. 13. Зависимость температуры в критической точке кромки  
носовой части ЛА с сердечником из оксида алюминия (1)  

и борида гафния (2) на поверхности (сплошные линии) и на стыке  
с сердечником (штриховые) от времени 

 
Заключение. В результате проведенного исследования выявлено, что 

оксид циркония можно использовать как материал кромки ЛА для полетов 
на высотах более 29 км при скорости до М = 9, если в качестве критерия 
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Рис. 14. Зависимость градиента температуры от времени в покровном слое 
оксида циркония кромки носовой части ЛА с сердечником  

из оксида алюминия (1) и борида гафния (2) при М = 9  

работоспособности принять температуру плавления и использовать сер-
дечник из высокотемпературного теплопроводного материала с характери-
стиками, соответствующими бориду гафния (или его близкому аналогу — 
бориду циркония). Сердечник из оксида алюминия обеспечивает некоторое 
снижение температуры в критической точке, но предельная скорость воз-
душного потока значительно ниже (М ≈ 7). 

Наличие в качестве теплопоглощающего элемента теплопроводного 
сердечника приводит не только к снижению температуры, но и к увеличе-
нию градиента температуры в поверхностном слое и, соответственно, тем-
пературных напряжений. 

Использование в конструкции кромки аэродинамического профиля 
материалов с разными физико-химическими свойствами предопределяет 
необходимость проведения глубоких самостоятельных исследований вы-
сокотемпературных процессов физико-химического и механического вза-
имодействия материалов на границе слоев. 

Таким образом, для обеспечения неизменности геометрической фор-
мы кромки аэродинамического профиля высокоскоростного атмосфер-
ного ЛА при выведении и крейсерском полете на высотах ~ 30 км и более 
возможно использование высокотемпературных материалов оксид- 
ного класса, таких как оксиды циркония, алюминия, и бескислородного 
класса — борида гафния. Однако выбор того или иного материала может 
быть сделан при соответствующем анализе термопрочности рассматрива-
емого элемента конструкции и решении технологических задач. 
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Abstract Keywords 
One of the features of high-velocity atmospheric aircraft 
is the presence of thin aerofoils with edges characterised 
by a small blunt radius, subjected to high-temperature 
aerodynamic heating at temperatures of up to 2000– 
2500 C. In order to ensure correct operation of both the 
power plant producing thrust in such vehicles, assumed 
to be a supersonic combustion ramjet, and respective 
aerodynamic controls, the components subjected to 
high-velocity air flows must retain their geometric stabil-
ity. A way to ensure their performance is to use methods 
and means of thermal protection, as well as materials that 
are resistant to high temperatures in an oxidising atmos-
phere, while one of the promising trends is employing 
refractory oxide materials such as oxides of aluminium, 
zirconium and hafnium. Since this class of materials has 
low thermal conductivity, large temperature gradients 
develop in the vicinity of the surface being heated, result-
ing in temperature stresses, all of which designers should 
take into account. We analysed the temperature state 
in a model of an acute zirconium oxide wedge featuring 
a small blunt radius, subjected to a high-velocity air flow. 
To reduce the edge temperature and temperature gradi-

Aerodynamic heating, thin 
aerofoil, oxidising atmos-
phere, thermal protection, 
refractory materials, oxides 
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ents, we propose a design solution implemented as a 
thermally conductive core lined with a thin layer of zir-
conium oxide. We consider using aluminium oxide and 
hafnium boride as core materials
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