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文　摘　简述了国外可重复使用运载器的研究现状及发展趋势 ,详细介绍了美国下一代可重复使用运

载器 M icro - X概念验证机的热防护材料及设计。
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Abstract　 The development of the foreign reusable launch vehicle is briefly reviewed. The M icro - X concep t

is the next generation reusable launch vehicle. The materials and design of the TPS for M icro - X concep t are de2
scribed.
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1　前言

可重复使用运载器 (RLV )在飞行过程中 ,要经

受太空中 - 157～55℃的温度交变 ,在发射和返回

过程中则要经受 1 670℃以上的高温 ,隔绝高达 167

dB的噪音、抗大气中各种粒子的冲刷、抗各种射线

的辐射等 [ 1 ]。因此 ,热防护系统 ( TPS) 与电子设
备、推进和承力结构具有同等重要的作用 ,它决定了

运载器的再入轨道和再入加速度 ,影响运载器的发

射维护费用和运载能力 [ 2 ]。

先进火箭发动机必须能提供完成 200次任务的

动力 ,其一体化机体也要具有完成 500次运载任务

的能力 ,这需要有良好的 TPS[ 3 ]。 2000年 ,美国

NASA提出了第二代 RLV研制计划 ,其目标是将安

全提高 100倍 ,相当于 10 000次任务中有一次失

败。成本降低 10倍 ,相当于运送 0. 45 kg载荷的成

本为 1 000 ＄。第二代 RLV将采用一些新材料 ,包

括先进的金属 TPS[ 4 ]。

据英国《简氏防务周刊》报道 [ 5 ]
,美空军正在制

定计划 ,促进下一代运载器所需技术的成熟。该计

划分三个阶段进行 : 2010年 ,研制出适当的部件 ,以

比较经济的方式生产小型一次性运载器 ; 2015年 ,

使“混合”运载器所需的材料成熟 ; 2025年 ,开发出

完全 RLV必需的技术。美空军的目标是 :部署极端

耐用、可靠的运载器 ,打破传统火箭对专用航天发射

场的依赖 ,使其能在更多地点、任何天候下迅速灵活

的发射。“混合”运载器拥有可重复使用的一级发

动机和一次性的二级发动机 ,能在 24 h内完成发射

准备 ,将 4 500～6 800 kg的载荷送入轨道。这种运

载器的关键技术包括 :用于可重复使用发动机的机

械连接式 TPS、自主导航与控制系统以及自主状态

管理系统。机械连接式 TPS将取代航天飞机目前

使用的粘结式隔热瓦 ,前者结构质量稍大 ,但所需维

护时间少 ,可极大缩短火箭的任务周转时间。小型

一次性运载器能搭载 450～900 kg的载荷 ,收到命

令 48 h内即可发射。美空军认为这种运载器技术

已经成熟 ,现在需要更加经济。为促进完全可重复

使用运载器技术的成熟 ,美空军将在 2009～2012

年 ,与国防高级研究计划局 (DARPA )合作进行“M i2
cro - X”运载器的飞行试验 ,验证快速周转 TPS的

性能 ,探索用更少的地面人员和发射控制人员实施
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运载器发射的概念。

本文将以新一代 RLV———M icro - X概念验证

机为例 ,对其 TPS作一介绍。

2　M icro - X概念验证机

M icro - X概念验证机 ,是空军研究实验室

(AFRL)和加利福尼亚州 Playa del Rey概念机研究

公司联合开发的 ,由 Dayton大学研究院统筹负责

TPS的研究和分析工作。M icro - X概念验证机模型

如图 1所示。

图 1　M icro - X概念验证机

Fig. 1　M icro - X concep t demonstrator

　　M icro - X和其他再入飞行器一样 ,在全程飞行

中要经受气动和热的考验。但是与比它稍大尺寸的

再入飞行器相比 ,M icro - X并不是为承担在轨有效

载荷设计的。对照在轨飞行器的承运能力 ,概念机

需很小 ,且仍能提供有用的科学研究数据 ,概念机加

速到高速通常使用一般的推进系统即可 ,比如民兵

导弹或和平卫士使用的助推器。

M icro - X概念验证机大约 8. 84 m长 ,机体空

载质量 3 970 kg,升空后总质量 13 608 kg。独立飞

行的 M icro - X飞行 M a = 4,高度在 7 620 m,承载能

力达 1 361 kg,如果没有负载 ,其飞行速度 M a = 7。

研究表明 ,为使质量和尺寸减到最小 ,验证机应垂直

起飞并且使用液态氢氧运载火箭。同时 ,为了能与

多级火箭相配合 , AFRL将验证机设计成圆柱形 ,这

种形状事实证明有较好的垂直和水平着陆技术 [ 6 ]。

为保持小的尾迹影响和减少热环境 ,验证机设计一

般尽可能短而粗。

3　热防护系统

防热问题是研制 M icro - X验证机最大的技术

难题之一。同时 ,一套轻质、耐用、易操作及成本合

理的、可重复使用的 TPS,又是 M icro - X为达到大

大降低输送有效载荷进入轨道所需费用这一目的要

求的关键技术之一。防热系统方案的研究基础是加

热、传热和防热原理 ,其决定因素主要是加热环境、

力学环境、使用次数、质量和成本限制。所需要的防

热系统和结构的类型基本上取决于验证机表面加热
(热流和热载荷 ) 的大小和持续时间 ,即使在同一验

证机上 ,由于表面加热不同也可能采用几种不同类

型的防热系统及结构布局 [ 7～8 ]。

当验证机执行完任务再入大气层阶段 , TPS的

表面材料温度应保持在可接受的范围之内。验证机

结构外部材料主要是铝材料 ,当其再入大气层时 ,

TPS材料保证验证机表面铝结构温度不高于

177℃。这些材料需能从在轨时的 - 157℃到再入大

气层时的 1 649℃范围内工作。TPS也要适应再入

阶段由热变形引起的气动特性变化和机动载荷引起

的轨道器的阻力和机身变形。

由于 TPS是安装在验证机外部 ,因此除了控制

验证机重返大气层的热防护外 ,它还决定着验证机

的表面气动特性。如果存在显著的烧蚀或表面老化

还需要维修。

3. 1　系统材料

TPS通常由防热层、隔热层和承力结构三部分

组成 [ 9 ]。高超声速飞行器 TPS的材料可分为三类 :

(1)表面温度 T > 1 200℃时用难熔材料 ; (2) 760℃

< T < 1 200℃,采用高温合金基复合结构 ,缺点是使

系统质量增加 ; ( 3) 315℃ < T < 760℃,用钛基复合

材料或钛基金属间化合物 [ 10 ]。

因气动加热程度的不同 ,在 M icro - X的设计不

同阶段 ,有不同的 TPS设计理念 ,每一种都有其独

特的优缺点。设计初级 TPS概念是在机身隔热
(AETB )核心 ,选用铝增强隔热 ,外部由高温可重复

使用表面隔热 ( HRSI)陶瓷复合模 ( CMC)安装瓦
(图 2)覆盖 ,前缘安装有隔热辐射空间的碳 -碳薄

壳热结构 (RCC、ACC) ,迎风面安装一种可重复使用

的隔热系统毡 (CR I)。M icro - X的 TPS用于保护运
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载器免受可预计的热载荷。

图 2　CMC安装瓦

Fig. 2　CMC wrapped tile

　　使用在 M icro - X验证机中的另一种外部隔热

系统是 CMC瓦 ,它的主体材料是 CR I隔热毡 ,这种

隔热毡内部隔热层由高温 Nextel陶瓷纤维织物组

成。这些可重复隔热毡之间是缝合连接的 ,就像被

子 ,以确保其结构稳定性 ,同时还能防止与里层隔热

层分开。CR I既可用于验证机的背风面 ,亦可用于

迎风面。与 HRSI瓦相比 , CR I毡的最大优点是可以

在较大面积内组合 ,这样不仅减少了防热毡的缝合
(图 3) ,也降低了飞行后的维修要求。高级柔性可

重复表面绝热 AFRSI是 TPS当外部温度低于 371℃

时的另一种防热毡。

图 3　M icro - X热防护 CR I毡之间的密封装配图
Fig. 3　Detail of seal between CR Iwrapped tiles

of TPS forM icro - X

3. 2　系统设计

在 M icro - X中 ,碳 /碳薄壳热结构 (RCC、ACC)

一般用在机翼前缘、顶罩 ,包括轨道舱背板底缘后部

区域、轨道舱结构附件前缘。在再入阶段 , RCC保

护区域内温度可达 1 260℃, AFRL正在研究中的

RCC材料能使前缘承受温度达到 1 649℃。前缘中

的 RCC或 ACC要求设计者使其与内部的机翼结构

有一个辐射间隙。在有些情况中 ,仅仅依靠辐射间

隙保护内部构件是不够的 ,需填充固体或加多层绝

热体 ,以最优化前缘 TPS。黑色 HRSI瓦主要使用在

M icro - X机身前上部包括机身前周围窗口 ;轨道调

整系统和反馈控制系统舱的部分 ;垂直稳定器的主

要部位和尾舵边 ;机翼热防护区域 ;升降舵尾翼边

缘 ;顶翼表面 C /C区域附近 ;热防护层底部 ;翼前缘

连接面 ;襟翼体表面上部 ;温度低于 1 260℃区域。

这些绝热瓦表面采用黑色涂层 ,以增强 HRSI的表

面热辐射能力。黑色表面的附加辐射能力可帮助

TPS将部分被动吸收的热量辐射到太空。

M icro - X机体前缘和前端驻点附近区域 TPS

内部构造如表 1所示。前端结构驻点半径为 45. 7

cm ,翼前缘半径范围为 21. 3～36. 6 cm。该结构中 ,

验证机工作从高温面到低温面依次是 ACC防护层、

辐射间隙、L I - 2200绝热层。L I - 2200绝热层被空

间硬化层 (RTV )固化在热应变绝热板上。在此 ,使

用 L I - 2200绝热层厚度作为单独最优化变量 ,调整

厚度 ,使低温面的温度不高于 177℃。这种调整以

前靠人工完成 ,现在借助于计算机 ,这个厚度调整过

程只需一两秒。
表 1　前端和翼驻点 TPS结构示意 1)

Tab. 1　Nose and w ing stagna tion po in t TPS conf igura tion

结构名称 薄厚情况 厚度 /mm 承受最高温度 /℃

ACC层 薄层 0. 508 1538

Zr层 薄层 0. 508 1593

Zr层 薄层 0. 508 1593

L I - 2200层 厚板 33. 3 1482

RTV - 560 薄层 0. 203 288

　　注 : 1) ACC防护层与 L I - 2200绝热层间的辐射间隙为 12. 7 mm。

迎风面区域内 TPS内部构造如表 2所示。在该

结构中 ,从高温面到低温面 ,验证机使用 HRSI层保

护、AETB L I - 900作为绝热层被 RTV粘在绝热板

上。使用 AETB L I - 900作为单独的最优化变量参

数 ,调整厚度 ,使低温面的温度不高于 177℃。

表 2　迎风面区域 TPS结构示意

Tab. 2　W indward acreage TPS conf igura tion

结构名称 薄厚情况 厚度 /mm 承受最高温度 /℃

HRSI保护层 薄层 1. 27 1260

CMC瓦 板 1. 27 1260

AETB L I - 900

绝热层
厚板 91. 08 1260

RTV - 560

(环氧树脂粘合 )
薄层 0. 203 288

　　综上 ,M icro - X的 TPS主要分为外部防护层、

(下转第 51页 )
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前采用的典型工况下之峰值载荷相比得到了进一步

的减小 ,现为 6. 952 MN (图 8)。

图 8　优化后的终锻件载荷—行程曲线图

Fig. 8　Load2stroke curve for second2op tim ized design

在整个锻造工艺过程中 ,最大等效应变值约为

2. 448,小于工厂目前采用的典型工况下之最大等效

应变 ,且材料变形均匀 ,流线依外形分布合理 ,伸展

流畅平滑 ,组织均匀性指标值从 2. 262 847降到了

2. 13 ×10 - 5 ,得到显著降低 ,其终锻件平均晶粒尺寸

为 15. 93μm左右 ,小于原始坯料晶粒尺寸。综上

所述 ,在此工艺条件下 ,锻件微观组织再结晶充分 ,

分布均匀 ,优化效果显著 ,最终锻件的组织分布和性

能更加趋于理想。

4　结论

(1)采用有限元数值模拟虚拟试验方法 ,以终锻件

组织均匀性为目标 ,研究了 TC4合金盘形件等温成

形过程 ,为锻造工艺参数的优化提供了一条从虚拟

试验—回归模型—优化设计的新思路。

(2)根据锻造工艺参数与组织均匀性之间的函

数关系 ,结合建立的回归模型 ,采用单纯形优化算法

对 TC4合金盘形件等温锻造成形工艺参数进行了

优化。采用优化后的工艺参数模拟了等温锻造成形

过程 ,结果表明 ,锻后组织分布均匀 ,优化效果显著。
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辐射间隙和内部硬化层三部分组成 ,采用了先进材
料和最优化的热防护层材料布置。M icro - X作为
美国下一代 RLV,它的一个主要目标是能够验证大
量先进技术 ,不仅只是先进 TPS的实验验证。
4　结束语
现阶段 ,研究 TPS冷却方式的热点包括相态转变、
汽化冷却和热管。在本文所述的 M icro - X概念验证
机中 , TPS的防热是被动的 ,并且没有工作的流体。
未来的研究工作将主要分析验证机远离驻点流
地方 ,包括下风向和迎风向的 CR I使用 ;其他不同
的 TPS结构 ,比如面积区域中的 CR I和更先进前端
和前缘的 C /C,以减少覆盖在运载器上的不同 TPS

种类。随着研究的深入 , TPS将继续向耐用、易维
护、减轻质量、降低成本、高可靠性方向发展。
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