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金属热防护系统的研究进展
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文　摘　简述国外几代金属热防护系统的发展概况 ,并论述金属热防护结构的组成特点 ,对金属热防

护系统与其他传统热防护系统的优缺点进行比较 ,指出金属热防护系统必将是各种类型可重复使用航天飞

行器大面积防热的最佳选择。
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Abstract　General development and general situation of metal thermal p rotection system (MTPS) in foreign

countries for RLV are briefly introduced. A lso the constituent feature of metal thermal p rotection structure is de2
scribed. In comparison with traditional thermal p rotection system, the advantage and disadvantage of the metal ther2
mal p rotection are discussed. The conclusion is thatMTPS will be the best selection for all kinds of reusable launch

vehicles.
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1　前言

在控制空间、主宰机动、全球交战等战略概念的

军事背景下 ,未来航天飞行器正朝着以火箭为动力、

使用非低温燃料、跨大气层飞行、高度机动、低维护

以及高度可重复使用这个方向发展 [ 1～4 ]。绝大多数

飞行器尤其是高超声速飞行器将在重返大气层时经

受严重的气动加热 ,航天飞机尤其是空天飞机在上

升巡航飞行阶段还要受到更严重的气动加热 ,所以

未来航天器对热防护系统提出了更高的要求 :高度

可重复使用、全寿命成本低 ,结构模块化、热防护系

统与机体一体化 ,全天候、易检查、维护、更换 ,尖锐

前缘耐烧蚀等 [ 5～8 ]。

当前航天飞机所采用的陶瓷防热瓦热防护系统

存在着强度低、脆性大、耐冲击性差、易吸潮、维护维

修成本高且费时费工、与主体结构相容性差等问题 ,

所以为满足新一代航天飞行器的技术发展要求 ,先

进金属热防护系统的出现是必然的。因为它除了具

有以上新型航天飞行器所要求的特点外 ,还具有与

主体结构相同的热膨胀特性 ,易于一体化设计 ,具有

高强韧性和耐冲击性并可进行损伤容限设计的特

点。虽然与陶瓷防热瓦相比 ,金属热防护系统制造

成本较高 ,但由于其高度可重复使用的特点 ,故全周

期成本仍然要低于传统的热防护系统。防热材料是

热防护系统的物质基础 ,防热材料的发展直接制约

着热防护系统的发展 ,为此归纳出在防热材料的不

同发展阶段 ,相应热防护系统的发展历程见图 1。
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图 1　航天器热防护系统的发展历程

Fig. 1　Development of thermal p rotective system in spacecraft

　　总之 ,典型的航天飞行器热防护系统有如下五

方面的发展趋势和特点 [ 5 ] :

(1) 总体设计思想———从机身采用冷结构而在

外部包上防热系统的方式 ,逐步走向结构和防热系

统一体化设计的热结构方式 ;

(2) 热防护系统设计方法———从热走廊和热设

计裕度分析法走向采用最大飞行包线内最严重工况

的设计方法 ;

(3) 热防护结构形式———从瓦到瓦板 ,到整体

机壳式。防热材料与机身结构的连接方式从硅橡胶

粘接方式到机械连接 ,直到结构与防热一体化设计 ;

(4) 热防护材料———从硅基陶瓷防热瓦发展到

由金属或先进碳 /碳板和内部隔热材料组成的耐久

性防热瓦 ,再到由大面积碳 /碳板和碳化硅纤维增强

的复合材料 ,直至当今由大尺寸金属陶瓷微层板作

为面板的先进金属热防护材料 ;

(5) 热防护概念———由全部被动式热防护方案

发展到局部高温区采用半被动甚至主动热防护方案 ,

如采用内表面气体、液体冷却或热管传热等方式。

2　航天器金属热防护系统发展概况

金属热防护系统的发展过程可以分为以下四个阶

段 [9～15 ] :一为金属支架结构 (第一代金属热防护系统 ) ;

二为钛合金多层壁结构 (第二代金属热防护系统 ) ;三

为超合金蜂窝夹层结构 (第三代金属热防护系统 ) ;四

为改进金属防热结构 (第四代金属热防护系统 )。

第一代金属热防护结构是一种原始的金属支架

褶皱结构 ,内部没有填充任何隔热材料 ,最早是用于

水星、双子星、Apollo号以及 X - 15等飞行器背风

面。第二代金属热防护结构则是一种钛合金多层壁

结构 ,使用了高熔点芳香族聚酰胺隔热毡 ,但质量很

重且隔热效率较低。第三代金属热防护结构属于超

合金蜂窝夹层结构 ,其上表面为 Inconel 617蜂窝夹

层板 ,下表面为钛合金蜂窝夹层板 ,中间金属盒中填

以轻质绝热的隔热毡 ,四周是 Inconel 617平面侧

板 ,其中超合金蜂窝夹层面板是由超合金金属箔和

超合金蜂窝夹层组成 ,是一种预封装的蜂窝夹芯结

构。第四代金属热防护结构是改进的金属热防护系

统 ,夹芯面板主要起到承载和抗氧化的作用 ,支撑托

架则起到了传递载荷、隔热并调节热变形不匹配的

作用 ,而低温机械螺栓及螺栓导管则把热防护系统

与主体结构相连接起来。与第三代热防护系统相

比 ,它主要在以下几方面作了改进 :

(1)外蒙皮的外延设计解决了板与板的间隙问

题 ;

(2)弯曲侧板设计代替了平面侧板 ,有效地遏

制了间隙内的热辐射效应 ;

(3)采用轻质钛合金支架 ,并通过紧固件科学

设计减小热膨胀的不匹配性 ;

(4)外蒙皮材料采用镍基弥散强化合金和新型

的涂层技术保证了表面光滑度和外形稳定性。
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美国 X - 33演示样机的热防护系统放弃航天

飞机耐高温性能良好和低制造成本的传统陶瓷防护

瓦 ,大量采用体现了当前热防护系统最高水平的金

属热防护系统 [ 16～18 ]。在气动加热严重的区域采用

抗氧化碳 /碳复合材料 ,将来拟用二硼化铪 /碳化硅

复合材料 ,而在其他区域均采用 Inconel 617金属面

板热防护结构 ,只是根据安装区域所承受温度的不

同 ,改变隔热层的厚度。美国 X - 33热防护系统仍

然属于第三代热防护系统———超合金蜂窝夹层结

构 ,该系统要比超合金蜂窝金属夹层热防护结构简

单 ,采用的是 Inconel 617蜂窝夹层板加薄片密封纤

维隔热毡再加金属支架的形式 ,并且增加了插拔功

能 ,大大方便了安装、拆卸和维护。

3　金属热防护结构的特点与组成

美国第一代部分可重复使用运载器为航天飞机

轨道器 ,其表面热防护系统的 70%用了约 3Ε 104块

陶瓷防热瓦。轨道器机身下面的高温防热瓦为黑

色 ,轨道器机身上面的低温防热瓦为白色 ,内部填充

Nomex应变隔离毡 ,并用室温黏合剂将它们粘接在

铝合金蒙皮上。虽然这种热防护系统开创航空史的

一个新时代 ,但它也有着与生俱来的缺陷 ,如刚性陶

瓷瓦的强度低、脆性大、易吸水和脱胶等问题。而金

属热防护系统则克服了其一系列的缺点 ,并可真正

实现机体主结构与热防护结构一体化设计。与传统

的热防护系统相比 ,安装方便、每次飞行所需更换量

少、维护和维修也较为简单 ,并可实现高度可重复使

用 ,从而达到全周期成本低的目的。

从组成结构来说 ,金属热防护结构通常由抗氧

化防热层、低密度隔热层和承力结构三部分综合而

成。从组成材料来说 ,金属热防护系统是在金属壳

中封入绝缘材料来维持面板的形状和承受外界的

热、机械载荷 ,并在外层金属壳上涂以高辐射率的膜

层。而封装在金属外壳里的纤维状隔热材料则起到

阻止热流进入机体主结构的作用 ,常用纤维隔热材

料是用卜内门 ( IC I)法制备的低密度氧化铝纤维。

4　结语

从目前热防护系统的发展趋势来看 ,作为被动

热防护方案的可重复使用的金属热防护系统具有潜

在的优势 ,与传统的航天飞机的陶瓷瓦的热防护系

统相比 ,它已经显示出强劲的优势 ,而且随着新型金

属合金、复合材料的不断出现 ,金属热防护系统必将

是各种类型航天飞行器大面积防热的最佳选择。
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