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高超声速飞行器的动态热密封技术研究进展

罗 艺  牛 波  张亚运  龙东辉
（华东理工大学，上海 200237）

文 摘 高马赫数飞行带来的气动热一直是制约飞行器向更大速域和空域发展的最大因素，特别是针对

飞行器发动机尾喷管和机体之间、飞行器尾翼控制舵等有较大动态间隙部位，对其进行动态热密封的技术难

度也远高于一般的机身表面防热；因此，动态热密封技术成为各国在新型高超声速空天飞行器发展中需要突

破的重要瓶颈。本文以 X-38等飞行器为例，对国外动态热密封技术进行了简要介绍，并对其主要技术类型和

关键性能测试方法进行综述，最后对动态热密封技术的发展进行了总结和展望。
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Research Progress of Dynamic Thermal Sealing Technology 
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Abstract　 Aerodynamic heating caused by high Mach number flight has always been the major factor that 
restricts the development of aircrafts to higher speed ranges and airspaces.  In particular， parts with large dynamic 
clearance between the engine nozzle and fuselage， and the control rudder of the tail wing， pose a technical challenge 
for dynamic thermal sealing more difficult than  fuselage surface heat protection.  Hence， dynamic thermal sealing 
technology is a critical bottleneck for developing new hypersonic space vehicles.  This paper surveys the foreign 
dynamic thermal sealing technology with examples of X-38 and other aircrafts，reviews its main technical categories 
and key performance test methods，and finally offers a summary and future outlook on the development of dynamic 
thermal sealing technology.
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0 引言

随着空天飞天行器的快速发展，新型飞行器的

飞行空域、速域不断扩大，给结构设计和材料性能带

来了巨大的挑战。根据理论公式，热流密度正比于

气流速度或马赫数的 2. 8 次方、气流密度的 0. 8 次

方［1］，对于低空高马赫数飞行的飞行器将面临极其严

苛的气动热环境，飞行器机身表面将超 1 000℃［2-3］，
这就要求飞行器必须具备一套高效稳定的热防护

系统。

针对不同的机身位置其面临气动热环境不同，

采用的热防护方案也不同，所以在机身表面避免不

了存在大量接缝部位。因此，需要在这些接缝部位

进行热密封处理，以避免高温气流流入而影响到机

体内部温度敏感部件的正常工作，一般此类接缝部

位的缝隙两端结构基本相对固定，所以只需进行相

对容易静态热密封处理。而针对如舱门等机身开口

部位、如翼、舵、轴等活动控制部位，对于这些活动结

构的开口或缝隙则需要进行难度较高的动态热密封

处理，特别是当前智能可变形飞行器研究的兴起，其

变形机构如可变后掠翼、襟翼、副翼、控制舵等需要

在极端气动热环境下进行有效展开和折叠，以保持

飞行器的最佳气动性能［4］，对密封件在高温下的弹

性、耐磨性和气密性等都有着相当高的要求。因此，

动态热密封技术事关整个飞行器的安全可靠性，也
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是当前新型飞行器研制的关键难点之一［5］。

1 动态热密封简介

高超声速飞行器在穿越大气层时会经受严重的

气动加热，所以飞行器必须搭载可靠的热防护系统

以保证机体及内部元件处于许可温度范围内，其中

就包括对机体大量表面缝隙进行热密封。根据美国

航天飞机、X-15、X-43 和 X-38 等飞行器的研发经

验，飞行器需要进行热密封的部位主要分 3 类［6］：机
身表面、控制面和机身开口部位，详细分布见表1。

根据零件接合面间是否存在相对运动可将密封

分为静密封和动密封两大类［7］。接合面间无相对运

动即为静密封，典型的如表 1 中大部分机身表面位

置，静密封主要是采用压缩贴合接触的方式，使密封

件受压后回弹与密封面实现紧密贴合，从而达到密

封效果，所以静密封要求密封件具备优良回弹性能

来保证密封的稳定性；接合面间存在相对运动即为

动密封，根据运动件相对机体的运动形式不同又可

将动密封分为往复动密封和旋转动密封两个基本类

型，如表 1 中机身开口部位和引擎/机身间接口处就

属于往复动密封，而控制面部位则大部分属于旋转

动密封。与静密封不同的是由于动密封的接合面间

存在相对运动，导致零件接合面和密封件之间存在

大量摩擦，所以除回弹性能外还要求密封件具备相

当的耐磨损能力；这就给密封件设计带来了相当的

难度，特别是在上千摄氏度的高温环境下既要保证

密封件极优的压缩回弹性，还需要拥有优异的耐磨

损性能，同时密封件自身必须在动态中保持高的气

密性。

典型的动态热密封，以 X-38 空天飞机为例，在

其尾翼部位存在活动的方向舵，方向舵在转动过程

中会与尾翼形成大小和角度不同的缝隙（如图 2中虚

线标注位置），若不对缝隙进行密封，高温热流会迅

速侵入缝隙部位对机身其他位置形成热侵蚀，所以

必须在其方向舵和尾翼连接位置设置密封层进行填

充。针对X-38的飞行环境和密封件所在的位置，密封

件必须满足以下要求［8-9］：（1）耐高温（800~1 700 ℃）；

（2）抗氧化（富氧飞行环境）；（3）低渗透率（1×10-10~
1×10-11 m2）；（4）耐磨损（密封面摩擦因数 1. 09~
1. 17）；（5）适度的安装力度（≤0. 525 N/mm）；（6）适度

的压差（峰值加热期间 16. 8~21. 5 kPa）；（7）抗震（振

动载荷/声学载荷）。

此外，如高超声速飞行器 X-43，在飞行过程中，

可移动发动机尾喷管处和机体之间存在高频微动和

热膨胀，由此带来间隙会导致通道内高温高压的氢

气和氧气侵入后腔体，引发爆炸危险，所以必须对间

隙部位进行动态密封（图 3），要求密封件具备优异的

变形能力来适应尾喷管的高频微动，同时密封件对

密封端面的压力不能太大，且表面光滑，以免对密封

端面造成损伤［10］。

图1　8马赫高超声速巡航机身表面温度分布（26. 8 km高度）［3］

Fig. 1　Airframe surface temperature distribution for hypersonic 
cruise at Mach 8，hight 26. 8 km［3］

表1　飞行器热密封部位

Tab. 1　Thermal sealed parts of the aircraft

部位

机身表面

机身开口部位

控制面

分布

头锥/翼前缘

隔热瓦间缝隙

引擎与机身间接口

起落架舱门

货舱门

有效载荷舱门

机组检修门

座舱罩

舵/升降副翼/襟翼

舵轴

图2　X-38空天飞行器尾翼的动态热密封［8］

Fig. 2　Dynamic thermal sealing of tail wing of 
X-38 aerospace vehicle［8］

图3　引擎尾喷管和机体间的动态热密封［10］

Fig. 3　Dynamic thermal sealing between
the engine nozzle and fuselage［10］
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为应对如此严苛高温动态密封要求，美国国家

航天局的 GRC 研究中心在上世纪 90 年代初开始动

态热密封结构研究，积累了大量研发经验和成果。

2 动态热密封典型技术方案

2. 1 陶瓷纤维绳

在发展早期，航天飞行器的发动机内部存在极

其严苛的高温环境，特别是在发动机尾喷管及其相

邻侧壁的间隙间，其静态气体温度从 650~2 760 ℃不

等，压差高达 490 kPa，在这些部位有强烈的热密封

需求［11-12］。最初密封主要采用陶瓷材料，由于陶瓷

片性质较脆，且线胀系数较小，当高温下合金材料发

生热膨胀或收缩时不能起到良好的密封作用，所以

后面发展出一种具有柔性的陶瓷纤维绳密封材料。

陶瓷纤维绳采用密集排布耐温陶瓷纤维线为内

芯，外层则采用陶瓷织物套管包裹，一般内芯纤维和

外层的织物套管可选用碳化硅、氮化硅、氧化铝和硼

铝硅酸盐等纤维材料类型，具体可根据服役环境进

行材料的选择（图 4）。经测试硼铝硅酸盐制备的纤

维绳可用于 1 260 ℃的高温环境，且仍保持较好强度

和柔韧性。此外，通过对其进行浸渍改性处理，可提

高密封绳的致密度从而提高支撑强度，或在其端口

或表面涂覆涂层使其具有一定的表面功能（如提高

发射率或防火防水等）［14］。

典型的纤维绳密封件如图 5 所示，左边为采用

Nextel纤维织物包裹的纤维绳，具有优良的耐高温性

能和密封性，右图为采用金属丝和陶瓷纤维丝混编

的织物包裹的 Saffil纤维绳，由于有金属丝的加入使

密封绳具备更好耐磨性，但其使用温度也随之降低。

所有编织密封绳由于其弹性有限（其弹性主要来自

于纤维自身弹性），一般仅适用于往复动密封部位，

难以应用于像方向舵这种间隙变化较大且接合面为

曲面的旋转动密封部位。

2. 2 基线热密封（弹簧管密封）

针对如 X-38 高超声速飞行器尾翼与方向舵之

间的高温动态热密封，NASA设计了一种具有弹性的

耐高温动态密封弹簧管组件结构，采用缠绕的方式

布置在转动轴的缝隙处。

如图 6 所示，这种组件由 3 部分组成，以 Inconel 
X-750高温合金编织弹簧为骨架，内部填充隔热的陶

瓷纤维棉芯，外部包裹Nextel 312耐温耐火的多层陶

瓷纤维编织套管。高温合金编织弹簧提供弹力，保

证密封结构与密封面的良好接触，外部编织套管保

护密封件并阻隔热量的传递，而内部纤维棉除了具

备气密作用外，还能提供一定弹性。这种弹簧管热

密封组件在安装时有一定的预压变形量，其良好的

变形回弹能力可以适应活动缝隙的变化，以保证与

周围结构的良好接触，从而保证密封效果，同时还能

起到结构缓冲作用［15-18］。

GRC研究中心在一系列的高温压缩回弹试验中

发现：当密封件经过 649 ℃处理后，由于弹簧管元件

的屈服和收缩，其回弹性能大幅下降，从而严重影响

密封效果（图 7）。此外，在飞行器飞行过程中，弹簧

管内填充的陶瓷棉芯会有脱落现象，因此密封可靠

性将大大降低［19-20］。基于当前密封方案的失效温度

离X-38飞行器密封件的 1 426 ℃预设工作温度差距

较大，因此在后来的工作中对弹簧管密封件方案进

行了改进，其改进主要围绕两个方向进行，一研发耐

更高温度的金属弹簧管；二通过采用预压装置来提

高密封件的弹性，并且改变棉芯和包裹织物的材料

类型及其组合方式提高密封性能，下面将对这两个

图4　陶瓷纤维密封绳［12］

Fig. 4　Ceramic fiber sealing rope［12］

图5　典型的陶瓷纤维密封绳

Fig. 5　Typical ceramic fiber sealing rope

图6　弹簧管密封件［17］

Fig. 6　Spring tube seals［17］
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研究方向进行具体叙述。

首先，为提高弹簧管在高温环境下的回弹性能，

一种耐火合金 TZM（Mo-0. 5Ti-0. 08Zr）材料被纳入

考虑，该合金具有较好的高温强度，但在试验中发现

在高温有氧环境下材料容易被氧化，其高温性能因

此大打折扣，所以为克服氧化问题必须在其表面涂

覆抗氧化涂层使用，但涂层后的弹簧件不利于动密

封的高摩擦环境［21］。此外，具有更好高温强度和蠕

变性能的碳化硅陶瓷被用于制备弹簧件，但陶瓷材

料弹性有限，很难制造出复杂形状的高弹性弹簧件。

最后，GRC 研究中心还比较了 4 种高温合金材料

（IN-X750、IN MA754、PM 2000、Rene 41）在不同温度

下的屈服强度和抗蠕变性能，发现 Rene 41在 816 ℃
下比其他几种合金有更高的断裂强度，在 1 038 ℃下

比其他几种合金有更高的屈服强度，可见Rene 41是

一种较好的密封结构弹簧备选材料。将采用 Rene 
41 制备的弹簧管进行了单独的测试，发现其回弹性

相比 Inconel X-750 弹簧管有了较大的提升，但对置

入Rene 41弹簧管的整个密封结构进行测试，发现虽

然回弹性有较大提高，但仅通过改变弹簧管材料类

型的提升有限，仍难以满足飞行器尾翼与方向舵之

间的高温动态热密封设计要求［22-24］。
2. 3 预压装置/陶瓷纤维绳密封结构

在上文中提到，弹簧管密封方案改进主要围绕

两个方向进行，一就是研发耐更高温度的金属弹簧

管，显然此思路难以达到设计要求。于是NASA开始

大力发展预压装置和密封绳结合的密封结构，来提

高密封件的高温回弹性能。如图 8所示，预压弹簧安

装在高温密封绳的后部，以提供足够的弹性使密封

绳和密封面紧密接触，整个密封结构通常安装在沟

槽中，因此采用此密封方案必须提供足够的空间来

安装整个密封结构［25］。

预压结构/密封绳的方案具有 3方面优势：（1）将

提供弹力和密封的构件分离，使其设计更加灵活可

靠；（2）预压装置压力可控，使密封件和密封面的接

触压力足以达到密封要求，同时不至于过高而损伤

到密封面（特别是安装有陶瓷隔热瓦等脆弱区域）；

（3）密封绳结构可调，可进一步根据服役环境调节密

封绳结构及材料类型，以满足相应的密封要求。

在预紧装置­弹簧材料设计上，一种由BAL密封

工程公司生产的斜盘弹簧表现出很大的开发潜力

（图 9），该斜盘弹簧由 302 不锈钢材料制成，并拥有

两个方面的独特优势，一是普通弹簧在被压缩时产

生力会随压缩量增加而增大，而斜盘弹簧在被压缩

时产生的弹力在很大范围几乎恒定，当被用作预紧

装置时它可以为动密封带来很大的行程而不会导致

过大压力损伤到密封面；二是斜盘弹簧可以斜铺成

长条形，在一些长的沟槽中直接安装而不用像普通

弹簧一样单个并排安装，极大的提高了安装便利性

和密封结构的一体化［26］。
此外，另一种由 NHK 弹簧公司生产的氮化硅压

缩弹簧被纳入预紧装置的弹簧备选材料，由于弹簧

（H=17. 63 mm；D=11. 05 mm；Max deflection=1. 09 mm）
由 Si3N4陶瓷制备而成，所以其耐温高达 1 093 ℃，可

用于一些温度极高的密封环境。

在陶瓷纤维密封绳的设计上，通过改变纤维密

封绳的材料类型和结构实现了密封性能的优化及灵

活调控。具体方案如图 11所示，其中 AC1是由双层

Nextel 550 织物+Nextel 312 单轴纤维组成；BC1 是由

双层 Nextel 440 织物+3 层 Nextel 440 纤维辫组成；

TC1 是由芯层 Nextel 440 单轴纤维+四层（Nextel 440
纤维缠绕& Nextel 440纤维织物包裹）组成［25］。GRC
通过压缩测试和密封测试对比了以上几种密封绳方

案的综合性能，同时对密封绳的表面织物层与和不

图7　弹簧管密封件的高温压缩回弹试验［20］

Fig. 7　High-temperature compression rebound 
test of spring tube seals［20］

图8　预压装置&陶瓷纤维绳密封结构［25］

Fig. 8　Preloading device & Ceramic fiber rope sealing Structure［25］
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同密封面进行兼容性测试和摩擦测试。基于以上测

试结果发现，预压装置&陶瓷纤维密封绳的密封方案

用于中低温环境有其独特的优势，但用于高温环境

时，由于密封绳在高温下的耐磨性欠佳，且存在纤维

织物和密封面板的高温粘接等问题。因此，针对超

高温的动态密封有待发展更可靠的密封结构。

2. 4 预压装置/陶瓷片密封结构

预压装置/陶瓷片密封结构最早应用于 X-51 的

超燃高冲压发动机进气道斜板周边，密封位置的高

温和高压（1 100～1 371 ℃，近 0. 7 MPa）带给密封件

极大的考验，此外密封件还需要具有较强的抗氧化

和防氢脆的能力［27］。20世纪 90年代初NASA开发陶

瓷片密封结构，为保证较好的贴合，在陶瓷结构下方

设置增压腔和预压弹簧，此预压结构与前文所提的

预压结构&陶瓷纤维绳的结构原理类似，不同的是其

密封体由陶瓷纤维绳替换为叠层的陶瓷薄片。

陶瓷片由氮化硅、碳化硅或氧化铝等耐高温材

料制成，因此拥有比陶瓷纤维绳更好的耐高温和耐

磨损性能，密封结构的使用温度可以达到 1 300 ℃。

单个的陶瓷片通过叠层形成具有良好变形能力的密

封体，在密封端面动态变化时，密封体在预压弹簧的

推动下可通过陶瓷片间的相对滑动来调整与密封端

面良好的贴合［28］。在后来的研究中设计了一种新的

陶瓷片，陶瓷片侧面不再是平面，而是加工成浅的凹

槽，称之为退化表面，如图 13所示，实验采用铝材加

工成试验件，常温实验结果表明退化表面陶瓷片相

比传统陶瓷片在气密性能上略有提高，其减小了飞

图11　不同方案的陶瓷纤维密封绳［25］

Fig. 11　Different ceramic fiber sealing ropes［25］

图10　Si3N4弹簧

Fig. 10　Si3N4 spring

图12　预压装置&陶瓷片密封结构［27］

Fig. 12　Preloading device & ceramic sheet sealing structure［27］

图9　斜盘弹簧［26］

Fig. 9　Swashplate spring［26］
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行器上密封玻璃胶在相邻陶瓷片之间的聚集，进而

减小陶瓷片粘接在一起的趋势，并且允许空气进入

陶瓷片之间的凹槽处，充当气垫作用，以减小陶瓷片

之间的摩擦。

由于此类密封件用于达 1 300 ℃的高温区域，为

此陶瓷片后的预紧弹簧需要有同样的高温耐受能

力，Si3N4弹簧由于其优良的耐高温性能被用于密封

件的预紧结构，同时提供 0. 25 cm的压缩行程。预紧

弹簧被安装在边长 1. 27 cm的空间内（图 14），并且提

供合适的压力来保证前端密封件与密封面紧密贴

合，同时又不会产生过大负荷损伤到密封端面［29］。

带预压装置的陶瓷片密封和密封绳密封有相似

的结构原理，但选用陶瓷片密封其使用温度可大幅

提高，同时也可能带来由于陶瓷面过硬对密封面磨

损更严重等问题［30］；预压装置/密封绳密封结构服役

温度稍低，但对于动态较大或者一些曲面区域有着

优良的适应性，且对密封面磨损程度较低。因此带

预压装置的密封结构在实际服役环境其应用前景更

大，但由于附带的预压结构同时也会给有限的安装

空间带来挑战。

3 动态密封件关键性能测试方法

为验证高温动态密封件在高达 1 650 ℃环境下

的可靠性，NASA GRC开发了一套先进且完善的测试

方法及仪器，对密封件的耐高温性能、压缩回弹性

能、耐磨损性能、气密性能等进行了综合测试。此

外，为模拟最真实服役环境，对密封件进行了 0. 3马

赫火焰喷射（中温）考核、QARE（高温）考核和 ARC-
JET（再入环境）考核，最后将性能优异的试验件进行

飞行器试验飞行验证，以保证密封件在实际服役环

境中的可靠性。

3. 1 机械性能测试

3. 1. 1 压缩-回弹测试

GRC研究中心通过图15所示高温压缩试验平台

对密封件进行不同温度的压缩回弹试验。试验平台

主要由一台MTS伺服液压负载架、ATS高温风炉、非

图13　陶瓷片

Fig.  13　Ceramic sheet

图14　典型的预压装置&陶瓷片密封结构

Fig. 14　Typical preloading device & ceramic sheet sealing structure

图15　高温压缩-回弹测试平台［31］

Fig. 15　High temperature compression-rebound test platform［31］
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接触式激光引伸仪和专门的支架构成，其高温风炉

箱体体积为 22. 9 cm×35. 6 cm×45. 7 cm，箱体内部为

压缩试验部件，其试样夹具为碳化硅材料，所以试验

平台最高测试温度可达 1 650 ℃。压缩试验时，将试

验件置于夹具平台上固定，夹具平台同时也被固定

在下部支架上，试验件上方为压缩平板，在压缩平板

和夹具平台有激光测距仪监控试验件的压缩位移，

压缩平板的压缩速度在 0. 002 5~15. 2 cm/s 间可调，

且可根据试验要求有两种负载可选择，2 222 N负载

下传感器精度为±0. 67 N，而最大负载可达 14 667 N，

此时传感器精度为±11. 73 N［31-32］。高温压缩回弹试

验平台不仅提供室温到 1 650 ℃测试环境，而且进行

不同温度下热密封件的压缩率、回弹率测试，获得不

同类型弹性元件的压缩回弹等性能，此外还可以获

得不同高温环境中密封件的压缩率-回弹率的关系

曲线、疲劳破坏时间等对实际工程应用有重要意义

的数据。

用于航天飞行器的密封件不只要经受高温环

境，在深空环境中同样会面临低温侵袭，因此GRC同

样开发了多温度压缩回弹试验机，以满足试验件在

不同温度环境的压缩回弹测试要求。测试仪器如图

16所示，试验件置于仪器下部的仓体（38. 1 cm×38. 1 
cm×30. 5 cm）中进行压缩回弹试验，仓体温度环境在

-150~593 ℃可调，以此测试试验件在低温环境下的

压缩和回弹过程中的载荷-位移曲线［33］。

3. 1. 2 耐磨损性能测试（往复式摩擦）

耐磨损测试所采用的平台与压缩回弹测试平台

相同，测试夹具如图 17所示。试验件被固定在两夹

具之间的凹槽中，在试验件两边有 Inconel 625 的摩

擦面（摩擦面可根据测试要求进行不同粗糙度摩擦

面的更换），摩擦面被固定在和传动轴连接的支架

上，试验件和摩擦面之间的间隙由试验件和支架之

间的垫片控制，在测试过程中，试验件受摩擦面上下

往复式摩擦，在夹具底座设置有载荷传感器，可检测

样件在摩擦实验中的载荷变化，摩擦试验后的试验

件的磨损情况可根据其形貌变化和质量变化来判

定，同时借助气密性测试以确定摩擦对试验件的损

伤程度［34-35］。

3. 1. 3 耐磨损性能测试（旋转式摩擦）

在动密封件的使用环境中既存在往复式摩擦

（滑槽区域），也存在旋转式摩擦（如轴等区域），因此

需要开发试验设备以模拟评估旋转摩擦对密封件的

损伤情况。图 18所示装置为高温旋转摩擦试验机，

主要用于测试密封样件在室温到 815 ℃温度范围内

的旋转摩擦损伤，由于摩擦面固定在转动轴上，故摩

擦测试为旋转式摩擦，转动轴旋转角度为±30°，转速

在 0. 1~370 dge/s可调。旋转式摩擦方式可更真实的

模拟在一些旋转轴位置的密封件摩擦（如 X38 尾翼

与方向舵的垂直密封区域）。

3. 2 气密性测试

3. 2. 1 室温气密性测试

气密性是密封件的关键性能参数，测试密封件

气密性主要采用两种设备，一种设备测试密封件在

线性低压气流下的气密性，另一种测试非线性高压

气流下的密封效果。

图 19为密封件在线性低压气流下的气密性测试

设备，装置为铝合金的腔体、在气流窗口开有直径

图17　往复式摩擦测试平台［35］

Fig. 17　Reciprocating friction test platform［35］

图18　旋转式摩擦测试平台［31］

Fig. 18　Rotary friction test platform［31］

图16　低温压缩-回弹测试平台［33］

Fig. 16　Low temperature compression-rebound test platform［33］
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3. 8 cm、长 30. 5 cm 的槽，用于安装密封试验件。在

气体流出端用量程 0~34. 5 kPa 的压力计和 0~5 097 
m3/h流量计检测透过密封件的气流。在试验中采用

空气进行测试，流率在 0~150 m3/h、压力 0~689. 5 kPa
内可调（但一般用于线性低压测试），理论上试验件

长度需达到 30. 5 cm 长，但对设备改造后只需要取

10. 2 cm长实际密封材料进行相关测试，而不会影响

试验结果，同时也可有效地降低试验成本，对试验件

的压缩量可根据测试要求在0~55%可调［32］。

图 20为密封件在非线性高压气流下的气密性测

试设备，设备基座同样采用铝合金材质，在基座上方

为样品测试平台，平台上留有直径 6. 4 cm、长 12. 7 
cm的样品槽，用于安装测试密封件，样品槽右侧为进

气通道，并留有冲压空间，左侧为气流流出通道，气

流轨迹如图中黄线标示。上方采用铝合金盖板密

封，铝合金盖板内侧嵌套安装有陶瓷基复合材料板，

以模拟密封件在真实使用场景的受压面。测试过程

中同样采用空气，气流流率在 0~150 m3/h、压力 0~
689. 5 kPa内可调（一般用于非线性高压测试），试验

件压缩量可控制在 0~70%之间。设备左侧壁处为气

体流出端口（图示标出），此处安装有 Setra 239 压力

传感器（34. 5 kPa，0. 14%FS 精度）监测压力，和

Hastings HFM 201 流量计（5. 9 m3/h，1%FS 精度）测

量流速，由于测试高压大气流，不排除密封件会有

掉落的纤维丝被带入到气体检测端口，所以在流出

端需要安装一个高效空气过滤装置进行纤维

阻拦［36-38］。

3. 2. 2 高温气密性测试

由于密封件通常工作在高温环境下，因此对于

其良好高温气密性有重要意义。图 21所示的设备为

密封件高温气密性测试装置，装置主要由一个直径

24. 1 cm、高 27. 9 cm 的高温仓体和气密性测试部件

构成，仓体升温可提供最高 649 ℃的高温环境。由于

仓体高温且空间有限，所以仓体内部的气密性测试

部件只能测试流率为 0~5. 9 m3/h，压力 0~172. 4 kPa
的气流，测试过程中使用气体为空气或者氮气（一般

高温采用氮气）。

3. 3 兼容性测试

为达到理想的密封效果，密封件通常会在受压

条件下与密封端面长时间接触，特别是处于高温环

境时，这种长时间接触会导致密封件和密封端面存

在一定的粘连，当两者出现相对滑动时密封件表面

必然受损，所以有必要事先对密封件和密封端面材

料进行兼容性测试。试验在 1 426 ℃的高温风炉中

图19　线性低压气密性测试平台［32］

Fig. 19　Linear low-pressure air tightness test platform［32］

图21　高温气密性测试平台

Fig. 21　high-temperature air tightness test platform

图20　非线性高压气密性测试平台［37］

Fig. 20　Nonlinear high-pressure air tightness test platform［37］
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进行，将密封件和密封端面在负载压力为 48~55 kPa
下紧密贴合，在经过不同测试时间后将两侧分离，并

查看两者的粘连情况。典型的如分别对 Nextel 440
和 Nextel 720 两种纤维织物与陶瓷基复合材料

（CMC）材料（C/C、C/SiC 和 Hexoloy SiC）在高温下的

相容性测试［28］，结果显示（图 22），几乎所有纤维织物

和接触面板都存在不同程度粘连，有的甚至是整块

粘连在接触的面板上，在实际飞行中这种情况会直

接导致密封件失效，所以缓解密封绳表面织物和与

之接触密封面板之间的高温粘连问题极为重要。

3. 4 耐高温性能测试

对密封样件进行耐高温性能考核主要分 3个层

次，通过 0. 3马赫火焰喷射试验进行中温考核、通过

QARE 试验进行高温考核及 Arc-Jet 再入环境考核

（图23）［9，33］，表2为具体考核参数。

3. 5 样件搭载飞行测试

通过上诉的各种基本性能测试后，将具备优异

性能密封样件在试验飞行器中进行部分区域安装测

试，通过各种不同飞行条件的飞行测试以验证材料

在不同服役环境中的可靠性［39］。

4 结语

动态热密封作为高超声速飞行器热防护系统中

的关键技术，同时也是短板环节，不管是早期陶瓷纤

维绳密封还是后来的弹簧管密封，都因其在高温下

回弹性能下降太快而不能满足密封件设计要求。而

带预压装置的陶瓷纤维绳或陶瓷片密封结构为动态

密封设计带来了新思路，将密封结构中的弹性体和

密封体进行分离设计，为密封结构的弹性和密封性

设计带来极大灵活度，并且增加可靠性，但分体式设

计为安装空间受限区域带来新的挑战。因此，在基

于前期弹簧管密封件的设计思路基础上，可以通过

图22　密封件兼容性测试［28］

Fig. 22　Compatibility test of seals［28］

图23　密封件的耐高温性能测试方式［33］

Fig. 23　High temperature resistance test method of seals［33］

表2　密封件的耐高温性能测试［33］

Tab. 2　High temperature resistance test of seals［33］

考核方式

火焰喷射试验

QARE试验

Arc-Jet试验

考核目的

样件在中等热流环境的循环能力

样件在高热流环境的耐久度

样件在再入环境下的使用效果

测试机构

GRC
GRC
ARC

温度/℃
370~1370

> 1370
> 1370

热流/W·cm-2

10 ~ 20
400
750

马赫数

0.3
-

5.5~7.5

燃料

Jet+Air
H2+O2

-
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新材料的研发而制备出耐温性能更好弹性元件，从

而发挥出弹簧管密封件方便易用的优势。

随着未来高超声速飞行器的不断发展，对密封

件的耐高温、抗氧化性能提出新的要求。要求密封

件在高温富氧环境中稳定高效、安装便捷，且尽可能

轻量化，不管是弹簧管密封结构还是带预压装置的

密封结构都迫切需要在弹性元件上作出革新。由于

高温合金拥有陶瓷材料不具备优良回弹，因此，一些

新型高温合金材料成为未来动态热密封技术发展重

要突破口，通过新型高温合金材料的使用来提升弹

性元件在极端环境下的回弹性能，从而发展出综合

性能更优的动态热密封结构。
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