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可重复使用航天器耐高温复合材料结构设计技术
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文 摘 针对未来可重复使用航天器需求，本文首先简要分析了国外典型重复使用航天器耐高温复合材

料结构设计技术应用进展与特点，包括美国 X 系列、追梦者飞行器。然后从结构选材、设计和分析等方面，论

述了可重复使用航天器大量应用先进耐高温树脂基复合材料整体结构相关的主要工程技术现状和发展方向，

从工程应用角度为未来可重复使用航天器结构研制提供理论分析。最后介绍了未来需开展的可重复使用航

天器耐高温复合材料结构设计技术重点研究内容。

关键词 航天器，复合材料，结构设计，耐高温

中图分类号：TB332        DOI：10.12044/j.issn.1007-2330.2024.02.002
Design Technology Research of Heat-resistant Composites for Reusable 

Aerospace Vehicles Structure
DENG Yunfei　1  GU Chunhui　1  Yin　Jin1  CHENG　Feng1  LI　Danyuan1  ZHAO　Ruixia2

SUN　Hongjie2

（1 Beijing Institute of Astronautical Systems Engineering，Beijing 100076）
（2 Aerospace Research Institute of Materials & Processing Technology，Beijing 100076）

Abstract　 In response to the demand for future reusable spacecraft， this article first briefly analyzes the 
application progress and characteristics of heat-resistance composite structure design technology for typical reusable 
spacecraft abroad， including the American X series and the Dream Chaser spacecraft. Then， from the aspects of 
structural material selection， design and analysis， the current status and development direction of the main 
engineering technologies related to the large-scale application of advanced heat-resistant resin-based composite in 
the overall structure of reusable spacecraft is discussed， theoretical analysis for the future development of reusable 
spacecraft structures from an engineering application perspective is provided. Finally， the key research content of the 
heat-resistant composite structure design technology for future reusable spacecraft is introduced.
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0 引 言

虽然美国航天飞机已全部退役，但航天飞机类

可重复使用天地往返航天器一直作为国际上的研究

重点，其中最具典型代表的是美国X-37B，作为一种

小型航天飞机，多次执行长期在轨任务，并安全返

航。欧洲也发展了相关技术，并完成了 IXV 飞行试

验。印度也于近期完成了类似飞行器的约 65公里高

度、5马赫飞行速度的飞行试验验证，并持续投入该

领域的研究［1-3］。
为确保可重复使用航天器具有足够的载荷投

送、携带载荷返回能力及全寿命周期保障经济性等，

对结构系统提出了更高的轻量化要求。先进复合材

料的高比强度、高比刚度等优良的力学性能及可设

计性等特点，使其在航空航天领域得到越来越广泛

的应用，其用量及应用部位已经成为飞行器结构先

进程度的主要评价标志之一。NASA在 2012年发布

的《空间技术发展路线图》［4］中，依然将材料与结构列

为最优先发展的十四大领域之一，并且在 2015年对

其进行了细化与完善，世界先进航空航天技术国家

十分重视复合材料的基础研究，并结合各类飞行器
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设计需求组织开展了一系列树脂基增强复合材料结

构研究工作，促进了复合材料设计、制造、试验、评价

等的体系化提高［5-12］。
可重复使用航天器技术领域新、载荷环境恶劣，

且对耐高温和轻质化、耐久性要求相对传统航天器

更为突出。例如机体结构外表一般覆盖热防护层，

传统的铝合金蒙皮与热防护瓦线胀系数差异大，在

高温作用下粘接或机械连接热应力大，限制了单个

热防护零/组件的尺寸规模和冷热结构连接界面的最

高使用温度。通过采用先进耐高温树脂基复合材料

及铺层设计，可获得与热防护结构相近的热膨胀系

数，从而解决冷热结构连接热应力匹配问题，并且复

合材料结构在高温下具有优良的力学性能保持率，

此外可充分发挥复合材料结构的大尺寸整体成型优

势，获得更加轻质高效的创新结构构型，从而提高飞

行器总体性能 . 为此国内外专家学者针对耐高温复

合材料结构的设计准则、新概念、原材料性能测试、

工艺性等进行了大量研究，促进了耐高温复合材料

和工艺科学技术的进步，奠定了重复使用航天器耐

高温复合材料结构技术基础［13-22］。本文简要分析国

外典型重复使用航天器耐高温复合材料结构设计技

术进展，从结构选材、设计和分析等方面，论述可重

复使用航天器大量应用先进耐高温树脂基复合材料

整体结构相关的主要工程技术现状和发展方向。

1 国外主要可重复使用天地往返航天器复合材料应用

天地往返航天器由于性能优良，是近年来世界各

国可重复使用航天器市场竞争的热点。其中高温使用

环境下结构的轻质化、复杂环境下重复使用寿命和维

护成本是市场竞争力的关键技术指标。因此对耐高温

复合材料的设计和应用研究至关重要，相对传统战斗

机、火箭、飞船等，天地往返航天器耐高温复合材料结

构设计方案具有显著的特点，例如采用整体耐高温复

合材料结构设计方案，研究复合材料高温下微观损伤

对重复使用性能影响等。在诸多先进飞行器中，最有

代表的是X-37和追梦者。

1. 1 X-37飞行器［23-26］

国际上，美国在该领域研究最为深入、全面，技术

水平最高，先后开展了航天飞机、X-30、X33、X-34、X-
37、X-43等项目，积累了大量的材料、结构性能数据和

使用经验，这些技术集成应用于X-37B，如图1所示。

X-37B飞行器结构设计方案中大量采用了耐高

温树脂基复合材料高加筋整体结构（Integrated 
Structure）形式，除集中承载接头外，主次承力结构均

采用复合材料，预计耐高温树脂基复合材料用量占

比超过 80%，设计过程中充分结合成型工艺，尽可能

保证纤维连续性，提高结构承载效率。X-37B 飞行

器主结构主要选用美国 Cytec 公司的 IM7/5250-4 碳

纤维增强双马来酰亚胺树脂复合材料体系，部分高

温区域（超过 300 ℃）使用 IM7/PETI-5碳纤维增强聚

酰亚胺复合材料体系；机体模块划分为机身前上壁

板、有效载荷舱门、机身后上壁板、机身左右侧壁长

达约 8 m的复合材料整体梁、机身下整体壁板，左右

机翼、体襟翼，全动 V 尾（陶瓷基复合材料热结构）。

机身和机翼所有壁板均采用复合材料蜂窝夹层结

构，机身所有框也采用复合材料蜂窝夹层结构，通过

剪切带与机身壁板共胶接。上下机身壁板与机身通

梁对接，如图2所示。

X-37B X-34
图1　国外先进耐高温复合材料航天器结构

Fig. 1　Advanced heat-resistant composites structure abroad

图2　X-37飞行器复合材料结构系统方案

Fig. 2　The system scheme of composite structure of X-37 
aircraft

图3　X-37B飞行器复合材料结构验证技术路线

Fig. 3　Technical route for verifying composite structure of X-37B 
aircrafe
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美国在X-37B研制过程中采用积木式验证试验

方法，逐级模拟、验证细观和宏观力学行为，如图 3所

示。建立了复合材料渐进损伤分析方法，计算仿真

可以辨识损伤扩展的 5个阶段，量化每个阶段的损伤

程度并确定损伤对结构的影响。并在典型连接结构

中运用自适应网格技术和裂纹扩展算法结合，保证

了渐进破坏分析和虚拟测试仿真具有良好的效果。

1. 2 追梦者飞行器［27］

美国内华达山脉公司开展追梦者航天飞机全复

合材料机身结构设计、整体成型技术、连接与装配技

术等方面研究工作。该飞行器机体总长 9 m、翼展 7 
m、高 2. 8 m，总重 9 t，翼身融合结构，主体结构采用

耐高温双马 5250-4全复合材料，复合材料长期使用

温度高于177 ℃，如图4所示。

追梦者飞行器采用全复合材料整体结构技术，

机身主结构由多个全腹板框与下部 2根连续纵梁形

成主结构骨架，如图 5所示。框腹板上设计多个贮箱

安装通道。复合材料框、梁及乘员舱采用复合材料

共胶接工艺整体成型，除部分金属接头连接外，很少

采用机械连接。结合最新的数字化分析技术和复合

材料渐进损伤分析方法准确预报结构失效模式和载

荷，并通过了静力试验验证。

2 可重复使用航天器结构选材

2. 1 碳纤维和树脂选材

综合考虑各种因素，可重复使用航天器壁板的

长期使用温度不低于 180 ℃。树脂基复合材料的耐

温性能主要由树脂基体决定。目前，常用的结构耐

180 ℃以上高温复合材料基体主要有双马来酰亚胺

树脂和聚酰亚胺树脂等。

近 30年来，我国也成功研制一系列高性能双马

树脂，成功应用于各种先进航空航天器［28］。其中重

点研究方向为材料更高的耐热性和韧度，例如

TG800/802复合材料最高使用温度可达 250 ℃，冲击

后压缩强度可达200 MPa。
从材料本身耐温性看，TG800/802等耐高温双马

树脂可应用于 230~260 ℃，值得注意的是，一次性结

构工作时间较短，仅考虑短时极限耐温条件即可，而

重复使用结构材料许用温度应距离材料耐温极限留

有合适的安全余量，如取低于材料玻璃化转变温度

30 ℃。其中国内空空导弹最高长期使用温度为

200 ℃［29］。综合考虑机身内部温控等因素，双马复合

材料长期使用温度通过热防护手段使机身冷结构控

制在 190 ℃以内。对于超过此温度的主承力冷结构

推荐选择钛合金。

聚酰亚胺虽然耐热性好，最高使用温度甚至短

时超过 500 ℃，但是主材料呈脆性、性能的分散性较

大，Cv值为 15%，层间强度较低，且工艺性差，主要应

用于体襟翼等次承力结构，未在机身机翼主结构应

用［30］。可重复使用航天器推荐在机翼前缘、机头锥、

小型舵面等次承力结构应用。

2. 2 夹层结构选材

夹层结构具有强度高、比刚度大、密度小、抗声

振疲劳和机械疲劳好、隔热性能优越等优点，在航空

航天领域得到大量应用。目前航空航天器应用最广

泛的夹层为蜂窝和泡沫。就大型民用飞机而言，波

音 747（1969年 2月 9日首飞）大量采用夹心结构，约

一半的机翼表面（包括前缘和后缘）由玻璃纤维和

Nomex蜂窝制成。波音B757/767飞机高达 46%的表

面是蜂窝夹层结构。

碳纤维蜂窝夹层结构具有高刚度、轻质化的优

点，非常适合面向刚度设计的重复使用航天器，因此

在美国 37B，IXV、追梦者航天飞机上得到广泛应用。

纸蜂窝热成型工艺好，可用于复杂曲面夹层结构。

铝蜂窝一般用于平面和单曲夹层结构，例如带有热

控管路的设备安装板。

正在研究的耐高温玻璃布蜂窝采用聚酰亚胺节

点胶，密度和低密度纸蜂窝相当，这种蜂窝以前一般

用于热防护底板等功能结构，随着材料技术的进度，

将在航天器舱体主承力框梁、壁板结构上也逐步进

行应用验证。

虽然碳纤维-双马或者碳纤维-聚酰亚胺层压板

的可用温度均可超过 180 ℃，但是对蜂窝或者泡沫夹

图4　复合材料主结构

Fig. 4　The primary structure of composite

复合材料机身骨架

图5　复合材料主结构及优化

Fig. 5　The primary structure and optimization of composite
结构强度优化
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层结构，需要考虑综合耐温性能，结构的耐温性是几

个组分中最低耐温材料（蜂窝或泡沫）决定的。温度

越高，蜂窝性能相对常温保持率越低，当前航天器上

普遍使用的纸蜂窝许用温度均低于 170 ℃，一定程度

上制约了复合材料耐高温结构的广泛应用，因此需

发展长期许用温度超过 180 ℃的耐高温芯材以解决

综合耐热性能问题［31］。
2. 3 材料评定

在确定具体材料体系前，要通过一系列材料评

定试验，筛选合适的材料体系。与飞机相比，除了关

注湿热、抗冲击/损伤性、工艺性外，可重复使用航天

器还需重点评定热氧化稳定性和热循环性能退化

（考虑典型铺层类别）、空间环境适应性（原子氧、真

空质损、长期在轨温度循环等）、液体相容性/敏感性

等。完成材料体系筛选与评定后，便按照复合材料

“积木式”验证试验方法，建立材料许用值体系。

3 耐高温复合材料结构设计

3. 1 耐高温复合材料防热/承载结构的材料-结构一

体化设计方法

可重复使用航天器以高马赫数飞行时，结构表

面受到强烈的气动加热作用。结构设计往往需兼顾

承载、防热等多个方面的功能需求，导致用于后两者

的比较成熟的设计方法都不能够直接应用。传统的

冷热解耦设计不能完全满足更高的轻质化要求，因

此实现防热/承载结构的一体化是未来结构技术的发

展趋势之一［32］。对于可重复使用飞行器这样服役环

境严苛的复杂系统而言，涉及气动、结构、热等多方

面，其一体化设计可以归结为对飞行器冷-热结构进

行一体化的优化设计，现有的分开的处理方式无法

充分考虑冷热结构间的相互影响效应，很可能会失

去系统的全局最优解，从而降低飞行器的总体性能。

搭建飞行器防热-承载一体化结构综合优化设计技

术体系，对提升未来飞行器效能具有重要意义。

3. 2 耐高温复合材料新概念设计

3. 2. 1 防热承载整体耐高温复合材料部件

整体耐高温复合材料结构可大量减少连接紧固

件和金属接头。可最大程度提高结构耐温性以及降

低结构质量，例如复杂曲面大尺寸航天器舵面结构，

将梁、肋和壁板一体化采用聚酰亚胺耐高温复合材

料成型。克服了金属紧固件、金属结构高温下与复

合材料的线膨胀不匹配性问题，如图6所示。

3. 2. 2 耐高温复合材料管件空间桁架结构

传统的飞行器结构框、梁一般为C、I、J、T字形剖

面，由腹板和缘条组成［33］，复合材料蒙皮的重复许用

温度限制了粘接防热结构的厚度。航天器结构轻质

化要求更高，充分利用复合材料管材易缠绕成型、杆

系桁架高刚度的优点，采用由碳纤维耐高温树脂基

复合材料管件桁架结构，并结合热蒙皮结构和传热

路径设计，保证力热联合作用下的高承载效率。

3. 3 面向制造的复杂耐高温复合材料结构设计［34］

复合材料结构具有高度的材料、设计与工艺一

体化特征，复杂耐高温复合材料由于成型温度更高，

控制变形难度更大。结构设计时首先结合铺层优化

设计结果和固化变形仿真分析结果，选用合理的复

合材料铺层构型，然后进行模具和制件成型变形联

合仿真分析，修正模具，从而控制复合材料结构成型

精度。大型复杂复合材料整体制件高精度成型的核

心在于制定合理的共固化、共胶接组装方法，和总工

艺流程，如图7所示。

3. 4 面向重复使用的耐高温复合材料结构精细化设计

大尺寸整体成形结构的连接设计是关键，应更加

注重结构细节，对复杂耐高温复合材料连接结构要充

分贯彻耐久性理念，提高高低温交变下结构寿命。需

图6　典型复合材料整体翼面骨架结构

Fig. 6　The integral wing skeleton structure of typical composite

图8　典型复合材料剪切带连接设计

Fig. 8　The connection design of typical composite shear band

图7　典型复合材料夹层整体高加筋壁板结构

Fig. 7　The integral sandwich panel structure with frames and 
beams of typical composite
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充分考虑铺层过渡和铺层分块顺序的影响，优化其连

接结构提高耐久性。例如充分考虑R区初始工艺缺陷

对剪切带（剪切角片）结构承载影响，由于横向拉伸失

效模式导致的初始损伤通常发生在剪切带R区，然后

损伤扩展并最终导致结构失效。因此对剪切带连接区

域需要构造斜坡并增加加强铺层，如图8所示。

3. 5 大集中载荷复合材料结构机械连接扩散技术

复合材料机械连接历来作为设计难点和重点，虽

然可重复使用航天器尽量推荐全复合材料整体共固化

或共胶接结构，但对于局部集中载荷接头连接区仍不

可避免采用紧固件机械连接。不同于金属结构，复合

材料开孔后孔边应力集中系数远远高于金属材料，且

复合材料孔边易产生分层，往往与紧固件又采用间隙

配合的形式传递载荷，高温下结构和紧固件强度保持

率下降，更加削弱承载能力，如图9所示。复合材料机

械连接大集中载荷扩散设计的核心要点包括：（1）采用

严格量化控制金属接头与复合材料连接配合面间隙补

偿方法，按间隙等级，制定使用液体、层叠及固体垫片

等不同的补偿措施；（2）紧固件与复合材料结构采用小

干涉量配合，并严格控制紧固件与复合材料结构配合

干涉量在3%以内，如有必要采用孔边修复甚至加强技

术；（3）铺层优化设计确保机械连接强度最佳，以提升

和保证紧固件机械连接承载可靠性。

4 可重复使用耐高温复合材料结构工程分析与评

估方法

可重复使用航天器的任务剖面、使用环境和重

复使用次数与传统飞机、卫星有很大差异，因此需要

在传统飞行器复合材料结构已有的性能数据基础

上，对可重复使用航天耐高温复合材料结构工程分

析和预评估方法进一步研究。

4. 1 复杂环境因素对复合材料结构重复使用性能

分析与评估

4. 1. 1 空间环境影响评估［35］

结合已有的卫星应用数据、经验，对非金属结构

材料空间环境适应性进行设计分析。并根据空间环

境条件，对飞行器结构系统非金属材料的空间环境

适应性和性能退化程度进行分析与评估。通过开展

原子氧侵蚀、太阳紫外线辐照、带电粒子辐照等空间

环境验证，建立环境影响因子，对非金属材料及结构

空间环境适应性进行评估。

4. 1. 2 力学环境影响评估

由于结构承受力学环境的寿命具有累积效应，

针对设备支架等力学环境敏感结构，进行振动疲劳

寿命分析，寿命裕度较低结构进行试验充分性验证。

对于冲击环境的关键结构，如关键区域螺栓预紧、器

件爆炸螺栓周边结构等部位开展重点分析，并基于

试验结果进行剩余性能评估。

4. 1. 3 温度环境影响评估［36］

对飞行器重要部位及热环境恶劣区域进行传热

分析、热应力分析，针对高温服役环境，通过有限元

方法和试验相结合，对结构强度、刚度、模态进行综

合分析，获得材料/结构在高温环境下的失效机理。

4. 2 疲劳关键结构的剩余寿命评估

对于复合材料结构，疲劳损伤主要产生于连接

结构，往复的疲劳载荷会对连接结构产生疲劳损伤，

疲劳损伤具有累积效应，与往复的疲劳载荷次数和

载荷量级相关，针对复合材料的疲劳关键件的剩余

寿命进行评估。

4. 2. 1 复合材料结构疲劳分析

叠加高温影响的复合材料连接失效模式异常复

杂，试验表明复合材料连接结构高温连接疲劳失效

分析精度偏差往往在 20%以上。并且考虑到全系统

疲劳分析与试验周期成本巨大，应对结构疲劳关键

件进行筛选，重点针对重复使用修正后的疲劳载荷

谱评估出的疲劳裕度较低的结构，开展结构疲劳分

析与试验，如图10所示。

4. 2. 2 损伤容限评估

离散源引起的损伤属于非预期的损伤，对于可

重复使用航天器而言，复合材料结构离散损伤源主

要考虑典型工具掉落损伤，按此开展结构损伤容限

设计与试验，按“损伤无扩展”设计理念所确定的结

构设计许用值能够覆盖重复使用剩余强度要求。然

而，当前虽然建立了适用于工程的高温热力联合作

用的下复合材料损伤容限评估方法，但由于试验数

据积累不足，精准的高温失效机理和损伤模型仍然

图10　典型复合材料机械连接高温疲劳拉脱失效

Fig. 10　High temperature fatigue detachment failure of typical 
composite mechanical connections

图9　典型复合材料与金属结构机械连接

Fig. 9　Mechanical connectiong between metal structure and 
typical composite
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缺失，损伤在疲劳载荷条件下的扩展规律无法准确

预测。

5 结语

虽然经过20余年的发展，但大量采用大尺寸耐高

温树脂基复合材料整体结构仍然是国际上重复使用航

天器轻质结构主要的发展趋势。未来可重复使用耐高

温复合材料结构设计主要还有以下研究工作需要解决。

（1）耐更宽温域环境的复合材料体系研究

复合材料、结构一体化的特点要求耐高温复合材

料本体不仅仅注重高温性能指标，还必须考虑长期在

轨面临的频繁高低温交变温度应力引起的微观疲劳损

伤等不良影响。当前为了确保重复使用性能，防止基

体微裂纹在重复使用寿命周期内快速扩展，往往牺牲

铺层的力学承载性能，转而兼顾热应力循环，因此需要

进一步提升耐高温树脂基体低温韧度。

（2）建立复合材料力热耦合渐进损伤失效准则

当前，综合考虑材料高温性能退化、多向载荷层合

板高温失效准则等因素的复合材料渐进损伤模型表征

仍然缺失，依然需要大量的元件级和组件级的力热耦

合试验来探索复合材料渐进损伤模型表征，以试图获

得复合材料在使用过程中典型损伤扩展规律，为未来

进一步提升复合材料设计许用值提供依据。

（3）研发在线健康监测系统

目前航天器结构健康监测系统已经经过验证，

通过在结构上布设多元素分布式传感器网络，采集

包含结构状态参数和损伤特征信息的传感信号。未

来结合数字孪生技术，能够实时获取飞行器复合材

料及复杂结构损伤在线识别，实时监测结构的健康

状况，并根据需要反演特征时刻的载荷分布情况，为

全面快速评价与确定飞行器在使用环境中的完整性

提供有效的技术手段。
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