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金属热防护系统材料与结构研究进展
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文 　摘 　简要综述了金属热防护系统的国外研究进展 ,重点介绍了美国高温合金热防护系统材料与结

构以及钛合金热防护材料与结构的研究概况 ,并对国内情况作了一些简介。指出金属热防护系统是下一代

重复使用运载器大面积表面热防护的第一方案。
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Abstract　The development of the foreign metallic thermal p rotection system ( TPS) is briefly reviewed. The

material and structure of superalloy metallic TPS and titanium alloy metallic TPS in USA is introduced in detail.

And the development of the domestic metallic TPS is briefly introduced. It is indicated that metallic TPS is the

No11 blue p rint of the acreage TPS for the next generation reusable launch vehicle.
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1　前言

在空间技术开发中 , 由于重复使用运载器

(RLV)及高超音速飞行器具有多方面功能 ,在当今

世界各国高技术开发中占有十分显要地位。因此世

界各经济强国以及一些发展中国家 ,都着手研制

RLV或高超音速飞行器 [ 1 ]。

防热问题是研制 RLV 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

使用的热防护系统 ( TPS) ,又是 RLV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 [ 2 ]。为此世界各国特别是美国开展

了多种 TPS的研制 ,金属 TPS就是其中之一。美国

第一代部分 RLV———航天飞机约 70%的表面使用

了陶瓷防热瓦。虽然陶瓷防热瓦基本满足了航天飞

机的飞行要求 ,但其存在质脆、易脱落、吸水、不防

雨、易变形、维修和更换困难等缺点 [ 3 ]
,并且至今航

天飞机的两次失事 ,都与陶瓷防热瓦有关。所以近

几年来各国都在针对下一代完全 RLV和高超音速

飞行器 ,研究新型 TPS。而金属 TPS成为了各国研

究的热点。

2　金属热防护系统材料与结构的特点

由于金属本身的内在特性 ,使得金属 TPS材料

与结构具有如下特点 : (1)高的强韧性 ; (2)良好的

耐冲击性 ; (3)不吸水 ,能实现全天候 ; (4)与主结构

连接结构简单、可靠 ; ( 5 )易于安装、维修和更换 ;

(6)与主结构具有同等的热膨胀特性、易于一体化

设计 ; (7)无需气动外壳 ,结构质量比美国航天飞机

TPS用陶瓷防热瓦显著降低 ; (8)使用寿命长。

3　金属热防护系统材料与结构的研究概况及最新

进展
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3. 1　美国金属热防护系统

3. 1. 1　金属热防护系统的发展历程及方案简介

早在 20世纪 50年代末至 60年代初 ,美国空军

实施了一个轨道再入滑翔飞行器计划 ( X - 20计

划 )。X - 20轨道再入滑翔飞行器的表面被设计成

采用难熔金属 (Mo和 Nb)热防护屏。虽然后来 X -

20飞行器被取消 ,但在该计划的支持下 ,研制出了

一些难熔金属热防护屏样件 ,并对其进行了一些试

验 [ 4 ]。

在美国航天飞机计划初期 ,包括金属热防护屏、

陶瓷防热瓦在内的几种竞争的 TPS方案曾都被加

以考虑 [ 5 ]。当时金属热防护屏由于过多注重研究

结构特性和制造成本 ,而忽视了热性能的研究 ,使得

当时跟陶瓷防热瓦竞争中处于劣势 ,被淘汰。但在

该项研究中已发现 ,蜂窝夹层板结构大致是最轻的

金属防护屏结构 [ 6 ]。随后 ,美国 NASA兰利研究中

心开始致力于金属 TPS的研究 ,且一直未间断过。

美国金属 TPS的方案模型发展经历了从早期

的支座式隔热屏 ( 1977年 ) [ 7 ]
,到多层壁模型 (1980

～1984年 ) [ 8 ]
,再到预装式高温合金蜂窝夹层瓦

(1985～1993年 )这几个阶段 [ 9～10 ]
,如图 1所示。最

后确定金属防热系统以钛合金多层壁结构、预装式

高温合金蜂窝复合结构作为优选方案。金属 TPS

可以进一步减轻结构质量 ,提高坚固耐用性 ,减少维

护维修成本 ,是当今研制 RLV大面积 TPS的第一方

案。

图 1　美国金属 TPS的方案模型发展 [ 11 ]

Fig. 1　Metallic TPS development in USA

3. 1. 2　钛合金热防护系统

钛合金多层壁瓦用于轨道器背风面温度小于

650℃的区域。第一代 (1972～1980年 )钛合金多层

壁防热瓦材料采用 Ti - 6A l - 4V,防热瓦的尺寸为

305 mm ×305 mm ×19 mm [ 12～13 ] ;第二代 ( 1980～

1985年 )钛合金多层壁瓦中面板材料选用高温性能

更好的 Ti - 6A l - 2V - 4Zr - 2Mo ( Ti - 6242)合金 ,

其余与第一代相同 [ 14 ]
;第三代 (1995年 ) ,为了进一

步提高钛合金多层壁防热瓦的使用温度 ,美国 RLV

试验飞行器 X - 33上选用 Ti - 1100合金 ( Ti - 6A l

- 2. 75Sn - 4Zr - 0. 4Nb - 0. 4Si)作面板材料 ,中间

的双向正弦波纹板和隔板仍是 Ti - 6A l - 4V
[ 2 ]。对

曲面钛合金多层壁防热瓦 ,美国也进行了研究 ,并研

制出了尺寸为 305 mm ×305 mm ×19 mm 的曲面

瓦 [ 15 ]。

3. 1. 3　高温合金热防护系统

高温合金蜂窝复合防热瓦用于 RLV或高超音

速飞行器迎风面 600～1 200℃的区域。美国在研制

高温合金蜂窝复合 TPS过程中 ,至今 ,结构形式的

发展历经了四代。第一代 (1984～1993年 )结构中 ,

外层为高温合金蜂窝夹层板结构 ,里层为钛合金蜂

窝夹层板结构 ,两层之间夹有封闭式的纤维隔热层 ,

四周由高温合金箔材作侧壁 ,试验瓦尺寸为 305 mm

×305 mm ×47 mm, 高温合金材料为 Inconel

617[ 9～10 ]。第二代 (1993～1996年 )结构中 ,将里层

钛合金蜂窝夹层板结构的中心部分线切割掉 ,只留

下四周固定纤维隔热层 ,中心除掉的部分焊上钛箔 ,

以封闭纤维隔热层 ,隔热纤维采用了比第一代质量

更轻、隔热效果更好的隔热纤维 ,其余跟第一代一

样 ,总体效果比第一代结构质量更轻 [ 2 ]。第三代

(1996～2000年 )结构中 ,即应用于 X - 33上的高温

合金蜂窝复合防热瓦结构 ,其外层为高温合金蜂窝

夹层板结构 ,里层为封装隔热纤维的高温合金箔盒 ,

四周没有侧壁 ,最下层除掉了钛合金蜂窝夹层的刚

性结构。第三代高温合金蜂窝复合防热瓦的尺寸为

450 mm ×450 mm ×37 mm,其瓦与瓦之间的闭封比

前两代有了进一步改进 ,高温合金材料仍为 Inconel

617
[ 11, 16～17 ]。

美国第四代金属 TPS也是最新一代的可适应

的、耐久的、可操作的、可重复使用的 TPS (ARMOR

TPS)。ARMOR TPS与 X - 33迎风面使用的金属

TPS相比 ,在以下几方面进行了改进和提高 : ( 1)采

用了三种密封技术 ; (2)由于底部采用了箔制钛框 ,
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所以刚度得到进一步提高 ; (3)更易于同底部低温

贮箱等机身结构一体化设计和制造 [ 18～20 ]。

　　美国最近一直在研究其他高温合金材料制作金

属 TPS上面的蜂窝夹层板 ,以使金属 TPS适应更宽

的使用温度范围。如采用新型镍基高温合金 A lloy

602CA或 PM2000氧化物弥散强化合金替代 Inconel

617合金 ,可以使金属 TPS的使用温度由 1 100℃提

高到 1 200℃,并且新型镍基合金 A lloy 602CA比 In2
conel 617合金的密度要低 6% ,所以是一种很有前

途的合金。另外 ,γ - TiA l合金的最高使用温度可

达 980℃,但其密度还不到镍基高温合金的一半 ,所

以也在其使用温区非常有吸引力 ,但其塑性较差 ,加

工困难 ,难以成形 ,还需要进一步研究。另外 ,金属

TPS的抗氧化涂层研究也一直在进行 [ 21～22 ]。

3. 2　国外其他国家金属热防护系统

20世纪 90年代初期 ,日本 HOPE号航天飞机

在 550～1 100℃温区 ,采用镍基合金面板防热结构 ,

低于 550℃的温区 ,采用钛合金多层壁防热结构。

德国 Sanger号空天飞机的机翼前缘由预成形钛合

金薄板制成 ,此技术主要用于机体高温区结构 ,已制

成了高效金属防热系统 [ 1 ]。

2001年 , 荷兰与俄罗斯等国合作 , 开展了

“Delflt”航天再入试验飞行器研究 ,该飞行器表面 ,

全部采用 PM1000镍基高温合金 TPS
[ 23 ]。

德国最近一直在为 RLV的应用开展先进系统

和技术研究 ,其中就包括使用温度在 1000℃以上的

金属 TPS研究 [ 24 ]。

德国航天中心的 Klaus. D. Berge等人指出在

德国未来完全 RLV表面大部分的中低温区将采用

金属多层壁及 γ - TiA l合金蜂窝复合结构金属

TPS
[ 25 ]。

3. 3　国内金属热防护系统

航天材料及工艺研究所一直在开展金属 TPS

材料与结构的研究工作 ,特别是近 4年来 ,研究工作

进展较快。金属 TPS涉及到有关材料与结构的关

键技术 ,部分已经突破 ,研制出了钛合金多层壁防热

瓦样件及 Inconel 617高温合金蜂窝复合防热瓦样

件。这些将为我国研制 RLV打下坚实的技术基础。

4　结语

金属 TPS由于克服了陶瓷防热瓦的缺点 ,是下

一代 RLV大面积 TPS的第一方案 ,在各航天强国得

到了重视和相应的发展。金属 TPS用材料和结构

将向耐更高温、更轻质合金和低成本化方向发展。
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(编辑 　李洪泉 )

特殊材料高纯硼

本成果研制的高纯硼在国防、航空、航天、机械制造等领域的应用广泛。该项特殊材料近日由中普瑞拓

科技有限公司研制并推出 ,填补了国内空白。该公司已建成国内最具规模的高纯硼系列产品生产基地。近

年来 ,由于国防及电子工业对材料高纯度的要求 ,对 99%以上的硼粉需求急剧增加。作为用于武器重要部

位焊接的焊粉 ,性能优越。在雷管中加入硼粉 ,作为延时药 ,可延长时间。由于高纯硼可显著提高机械传动

系统的耐磨性及化学工业的防腐蚀性 ,因此 ,在工业生产中有着广泛的应用前景。其经济社会效益巨大。
(中普瑞拓科技公司 , 010 - 65035350)

增压器导风轮等温模锻工艺

本成果开发成功的增压器用铝合金叶轮、导风轮锻件等温模锻技术 ,也可用于铝合金、镁合金材料的其

他复杂锻件。经数年生产实践考核 ,全套生产技术稳定可靠 ,锻件表面质量、形状尺寸精度、各项性能指标均

满足瑞士 BBC公司验收标准要求。超声探伤达美国军标 A级。锻件流线符合 BBC公司标准要求 ,晶粒细

小 ,显微结构稳定。成形力只有普通模锻的 1 /6左右 ,可用较小设备生产较大的锻件 ,生产成本比普通模锻

低 23% ～25%。用国产 LC9铝合金代替进口铝合金 ,其锻件价格只有进口的 1 /5。经济效益和社会效益十

分可观。本成果技术先进 ,性能可靠 ,并已得到推广应用 ,曾获船舶工业部科技进步二等奖。
(船舶工业热加工工艺研究所 ,陕西兴平 44信箱 　713102)

·李连清 ·
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