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文　 摘　 对航天飞机、X-38 和 X-51 等飞行器的热密封结构进行了综合评述。 分析了机身 TPS、机身开

口部位及控制面三个安装部位的热密封结构特点,综述了其热密封组件的研究历程和使用现状。
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Abstract　 Reusable and hypersonic vehicles pose an extraordinary challenge for seal structures. Airframes and
engines require lightweight, high-temperature seal structural that can withstand the extreme environment of hypersonic
flight. This paper reviews relevant seal technology for typical vehicles (e. g. Space Shuttle, X-38 and X-51) and
presents several seal technologies for future hypersonic vehicles, foucs on high-temperature seal structural of the space
shuttle TPS, vehicle penetrations and control surfaces.
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0　 引言
随着航天技术的飞速发展,可重复使用飞行器及

高超声速飞行器成为世界航天领域的重要发展方向。
上述飞行器在飞行或者再入阶段要经历超高声速的
飞行过程,由于气动载荷的作用,飞行器表面出现很
大的温升,必须采用性能优异的热防护系统对飞行器
进行保护,使机体结构温度维持在许可范围内。 热防
护技术已成为发展可重复使用飞行器及高超声速飞
行器的关键技术之一。 其中各种部段及活动部位的
高温长时间热密封则是热防护系统的薄弱环节,也是
非常重要的环节。

经过几十年的发展,各类高温热密封组件已经广
泛应用在航天飞机、X-37B、HTV-2、X-51 等飞行器
中。 高温热密封件在飞行器上主要有三类不同的安
装部位:机身 TPS、机身开口部位及控制面[1],如图 1
所示。

机身 TPS,包括:(1)机头锥 /翼前缘;(2)隔热瓦
缝隙 /接缝;(3)引擎 /机身接口。 机身开口部位,包
括:(1)起落架舱门;(2)货舱门;(3)有效载荷舱门;
(4)机组检修门;(5)座舱罩。 控制面,包括:(1)舵 /
升降副翼 /襟翼;(2)舵轴。

本文主要介绍上述部位热密封结构特点及密封

组件研制进展。

图 1　 典型热密封部位示意图[1]

Fig. 1　 Typical high-temperature seal structure

1　 机身 TPS 热密封结构

为了抵抗气动热带来的超高温,飞行器表面要安

装大量的 TPS 部件以保护其内部的承力结构。 尤其

可重复使用飞行器,如航天飞机和 X-37B,其表面覆

盖隔热瓦、隔热毡等防热部件,各部件间交接处形成

大量需要密封的接缝,如图 2 所示。
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图 2　 航天飞机 TPS 系统界面示意图[2]

Fig. 2　 Detailed crossection of the space shuttle TPS

1. 1　 填隙式密封结构

美国航天飞机中大量使用了填隙式密封结构,用
来阻挡缝隙,防止铝结构过热。 其涉及的结构种类包

括:丸状或垫状类型和 Ames 型。 图 3 为航天飞机所

用的各种填隙式密封结构和组成。 填隙式密封的优

点是安装方便,对中高温(1 000℃以下)的隔热密封

有很好的效果[2]。

图 3　 航天飞机使用的填隙式密封[2]

Fig. 3　 Various types of gap fillers used in the space shuttle

　 　 对于较大的缝隙,则采用了柔性热压密封,其结构

示意图如图 4 所示。 柔性热压密封是一种能承受高

温、高压还能够适应相对移动的密封形式。 它由三部

分组成,中心是绝热棉胎;棉胎的外层是能给予强度、
柔性、回弹的钢 /镍合金金属线;为了进一步增强隔热

效果,金属线外包覆一层陶瓷套筒,套筒外层是隔热玻

璃纤维及硅涂层。 这种密封形式能密封压力为34 kN /
m2 的气体,高温面能承受 1 066℃的高温,而在另一面

的温度则小于 177℃,有着良好的密封效果。

图 4　 柔性热压密封组件结构示意图[2]

Fig. 4　 Soft heat / pressure seal

1. 2　 耐高温密封结构

航天飞机头锥及翼前缘是航天飞机再入过程中

温度最高的部位,最高达到 1 200℃。 增强 C / C 材料

是翼前缘及鼻锥防热部件的主要组成材料,在高温下

为飞行器提供了很好的可靠性[3]。 为了适应热应

力,航天飞机的头锥及翼前缘都是由若干 RCC 防热

件组合而成,各部件结合处由 RCC 制成的 T 形密封

条进行密封,如图 5 所示。

图 5　 航天飞机头锥密封结构[ 3 ]

Fig. 5　 Detail view of the nose cap seal structure

航天飞机的机头锥防热部件包括:RCC 部件、内
部防热件、热防护部件和隔热瓦。 整个防热系统最前

方是 RCC 制成的机头锥,安装在机头的隔壁上。 头

锥在温度变化时会产生尺寸的变化,头锥与隔板不能

直接刚性连接,所以在隔板上安装了由高温合金制成

的机构,能够动作以适应头锥的变化。
在头锥之后是 RCC 膨胀密封件,其作用是密封

由于头锥与机身膨胀率不匹配带来的缝隙,整圈密封

件分为 3 段,每段连接处有重叠部分。 RCC 膨胀密

封件也通过高温合金支架与机头隔板相连。 其与头

锥安装在不同的支架上。
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头锥与 RCC 膨胀密封件之间是 RCC-T 形密封

件,其与头锥安装在相同的支架上,能够跟随头锥同

步变形。 靠头锥的位置与头锥的形状匹配能够与头

锥紧密连接在一起。 T 形密封件的另外一端搭接在

膨胀密封件上,但没有扣死,能够产生微小的相对滑

移,可以适应各部位不同的热变形。 围绕机头锥一圈

共有 5 件 T 形密封件,互相之间应有相互搭接部分。
在头锥和膨胀密封件下面是环绕一圈的热阻部

件,其是由高温纤维编织套内部填充高温棉制成。 用

来阻挡从 RCC 部件传入的热量向高温合金支架传

递。
在机头锥 RCC 部件与机身防热瓦之间安装封闭

瓦。 封闭瓦是各部位防热部件安装后,最后安装到机

身上,作为不同防热部件之间衔接的部件,每件封闭

瓦的形状要适应安装部位的空间,此处使用的是碳化

硅陶瓷。
2　 机身开口部位热密封结构

机身开口部位主要包括起落架舱门、有效载荷舱

门、机组检修门、座舱罩等。 顾名思义此类部位是穿

透机身承力结构而直达机体内部,所以密封的要求更

加严格。 此类部位通常都安装了两道以上的密封组

件,外层是是热障密封(Thermal Barrier)内层的是气

压密封件(Pressure Seal)。 热障密封用于减少热空气

的进入,气压密封件用来防止机体内外直接的对流、
减少气体的流入。
2. 1　 起落架舱门密封结构

航天飞机的起落架舱门位于机身底部迎风面上,
再入过程中最高温度在 1 000℃以上,其密封由热障

密封及气压密封组成。
起落架舱门密封结构经过了多次改进。 最早的

设计包括一个围绕着舱门的热障密封,面对着陶瓷布

制成的限流密封件,在防热瓦间没有填充物。 在第一

次飞行时,部分没有粘牢的热障密封在起落架舱门打

开时掉到了跑道上。 航天飞机第二次飞行时起落架

舱门密封增加了热障密封件、阻流密封件和片状填隙

密封件。 随后在第六次飞行时,加入了更加有效的垫

状填隙密封件和重新设计的热障密封件。 随后在

STS-9 飞行中热障密封件变成了三件[4]。
哥伦比亚号的失败促进了美国对各种舱门的密封

研究。 改进后的起落架舱门密封结构如图 6 所示[5]。
新型的热障密封件如图 7 所示,由管状弹簧、隔

热棉、套管和陶瓷纤维组成。 管状弹簧由高温合金

Inconel 编织而成,然后插入由 Nextel 纤维编织的套

管中,外部覆盖 Nextel 陶瓷纤维织物。 热障密封件还

包括一条纤维编织的尾状物,可以粘接或者用压板机

械连接到密封部位[ 6 ]。 新型的热障密封件与传统的

相比,内部增加了弹性元件,改善了密封件在高温下

的回弹性,提高了密封性能。

图 6　 起落架舱门密封结构图[1,5]

Fig. 6　 Detail view of the landing gear door seal structure

图 7　 热障密封件结构示意图[ 6 ]

Fig. 7　 Detail view of the typical thermal barrier

气压密封件结构如图 6 中右上角所示,其包括一

个中空的管状密封条以及尾状物,均由硅橡胶制成。
表面覆盖 Nomex 纤维织物。 管状密封条的侧面开有

贯通的出气孔,长度方向上大致 152. 4 mm /个。 当飞

行器在轨时,这些小孔可以使密封管的压力向真空中

释放。
2. 2　 载荷舱门密封结构

航天飞机载荷舱门密封既要能够满足再入过程

中的密封要求,而且其必须能够适应在轨过程中的环

境。
航天飞机上升及再入过程中,最外层的热密封件

承受的最高温度不超过 315℃。 考虑到隔热系统的

作用及航天飞机铝制主结构,所以在此过程中舱门气

密件最高温度可能在 200℃左右。 航天飞机在轨时

低温环境较为突出,据历次飞行数据显示舱内最低-
106. 7℃,最高为 126. 7℃,而且在同一姿态时,舱内

各部位温差较大,所以对于密封件的温度适应能力要

求十分苛刻[ 7 ]。
航天飞机整个机身分为前、中、后三个部分。 载

荷舱门安装在中机身上。 载荷舱门分为两扇,左舷舱

门及右舷舱门。 每扇舱门由五个部件组成,部件之间

通过膨胀连接件从内部相连。
舱门密封接触面非常多,包括:两舱门对接处密封、

舱门与舱体隔壁之间的密封、舱门与纵梁直接的密封、
舱门部件直接膨胀连接件的密封。 据计算,舱门在关闭
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时受到热密封件及气密封件反作用力达 1. 8 N/ mm。
航天飞机舱门面积较大,经受的外界温度变化跨

度宽,在航天飞机飞行过程中舱门热胀冷缩尺寸变化

幅度大。 从图 8 中都可以看出两舱门在室温下并不

是紧密连接的,在中间留下供膨胀时占用的缝隙。 舱

门在开启时,右舷舱门首先打开,关闭时则相反,右舷

舱门最后关闭。

图 8　 两舱门对接处密封结构图[ 8 ]

Fig. 8　 Detail view of the seal structure
between payload bay door

对接处密封包括两类密封件:外层的是热障密封

内层的是气压密封件。 热障密封由石英纤维紧密排

列组成,外形类似刷状。 气压密封推测其可能是硅橡

胶中空的管状密封条,其能够进行大比例的压缩,应
力—应变曲线应该比较平坦。

图 9 为载荷舱门与前后舱体隔壁之间的密封结

构。 同样包括热障密封和气压密封件。

图 9　 舱门与前舱体隔壁之间的密封[ 8 ]

Fig. 9　 Detail view of the seal structure between payload bay
door and forward bulkhead frame

舱门与纵梁之间的密封结构见图 10。 在纵梁上

安装有合页,由于合页外部有防热保护,为了不影响

舱门的运动,热障密封在合页处断开[ 7 ]。

图 10　 舱门与纵梁之间的密封[ 8 ]

Fig. 10　 Detail view of the seal structure between
payload bay door and longeron

在舱门连接合页的外部区域是被装载有弹簧的

Inconel 718 板覆盖的,见图 11。 这种结构可以匹配

舱门与机身铝结构之间的热膨胀。 在暴露的合页盖

板表面还涂有高反射的防热涂层[ 5 ]。

图 11　 合页的密封[ 6 ]

Fig. 11　 Detail view of the seal structure of the hinge
每扇舱门由五部分组成,部段间由膨胀连接件连

接(图 12)。 资料显示其中管状的气密件由聚全氟乙

丙烯制备,热障密封件由石英纤维制成。 密封件表面

涂有氟化润滑脂以防止水进入载荷舱内[ 5 ]。

图 12　 舱门部段间的密封[ 6 ]

Fig. 12　 Detail view of the seal structure between
the parts of payload bay door

2. 3　 对接段处密封结构

航天飞行器在不同对接段之间形成了贯通的周

向缝隙,对接段处密封通常也是由热障密封及气压密

封组成。
图 13 是美国 Orion 航天器热防护段 ( Heat

Shield)及后壳体(Back Shell)之间的密封结构,其能

够承受再入过程中高达 1 371℃的高温环境,同时具

有一定的弹性能够适应缝隙的变化[ 9 ]。 这种密封结

构应用了三类密封组件,从外层到内层分别是填隙式

密封件、基线式密封件及弹性密封件。 填隙式密封件

在最外层防止气流进入,其耐温最高达 1 426℃;基线

式密封件进一步的阻挡了气流并且提供了较好的弹

性,在 593℃之内都显示了良好的弹性;弹性密封件

提供了良好的气密性,气体漏率达到 6. 46 ×10-5 ~
1． 23×10-2m3·min / m。

为了简化密封结构及密封件占用的空间,NASA
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对上述密封结构及密封件进行了改进,改进后结构见

图 14。

图 13　 HS 及 BS 件对接密封结构[ 8 ]

Fig. 13　 Detail view of the seal structure between HS and BS

图 14　 HS 及 BS 件对接改进密封结构

Fig.14　 Detail view of the improved seal structure between HS and BS

改进后结构采用了混合热障密封(Hybrid Ther-
mal Barrier),将填隙式密封件及基线式密封件结合

到一起,减小了密封件占用的有效空间,并且缩小了

整个密封结构的尺度。 弹性密封件用发泡硅橡胶垫

替代,减小了密封件质量,减小温度变化带来的密封

接触压力的变化。
3　 控制面热密封结构

控制面包括飞行器的舵、升降副翼及襟翼等,需
密封固定部件与活动部件之间的缝隙。
3. 1　 基线式密封

可重复使用飞行器的表面高温密封一直是航天技

术发展的关键技术之一[ 10 ],这些密封需要承受 1 412℃
的高温,用以保护像作动器、机身等温度敏感机构不被

损坏,同时保证机组人员的安全。 由于面板表面具有一

定的粗糙度,密封件除需要保证多次热循环后的良好回

弹性,还应具有很强的抗磨损能力。 目前,NASA 应用最

多的是一种基线密封(Baseline Seal)结构,见图 15。

图 15　 基线密封[ 11 ]

Fig. 15　 Baseline seals

基线密封主要有三部分组成,它们分别是:高温

合金丝编织弹性元件,用以保证回弹性;内部填充高

温棉,起密封作用;在弹性元件外面包覆着两层陶瓷

纤维编织层作为防热及抗磨屏障。

图 16　 基线式密封件的应用[ 12 ]

Fig. 16　 Typical application of baseline seals

图 16 为基线式密封件在 X-38 中的应用示意

图,位于固定部件及活动部件之间,安装在沟槽内。
3. 2　 栅板式密封

栅板式密封件最早应用在 X-51 的高冲压发动机

内。 为了保证发动机有效、安全的工作,同时尽量避免

携带复杂、笨重的冷却系统,推进器密封结构必须能够

承受气体极高的温度和压力(1 100 ~ 1 371℃,近 0. 7
MPa)。 同时,还应具有很强的抗氧化和防氢脆的能

力。 发动机的侧壁在这种热-力联合作用工况条件下,
很容易发生扭曲,因此要求密封件在多次热力循环后,
仍能保持良好的回弹性,以保证与对接面的充分接触。
20 世纪 90 年代初 NASA 开发栅板密封结构,见图 17。

图 17　 栅板式密封结构示意图

Fig. 17　 View of wafer seals structure

在研制过程中,NASA-GRC 中心分别试验了冷

压烧结氧化铝、烧结 α 碳化硅、均相稳定热压氮化硅

和冷压烧结氮化硅等材料。 在所有的备选材料中,氮
化硅陶瓷的综合性能最为理想。 这种密封结构的正

—42—
宇航材料工艺　 http: / / www. yhclgy. com　 2013 年　 第 1 期



常使用温度可达 1 357℃,栅板间的相对滑动可依照

侧壁的扭曲变形来调整。 研究表明,这种栅板密封结

构可在外界压差的条件下进行自密封,因此与编织管

状密封相比,不仅具有更高温度的热屏障性而且气体

漏率更低,耐久性也更好。
对于大缝隙结构,栅板密封结构的回弹性略显不

足,因此开发了辅助密封回弹性的预载荷装置。 密封

结构预载荷装置的使用是促进密封接触面贴合充分,
保证密封效果,其研发受到 NASA 的极度重视[ 13 ]。
研制了两种预紧力弹簧分别是 NHK Spring 公司研制

的氮化硅压缩弹簧和 Bal Seal 工程公司研制的倾斜

盘绕弹簧。 两种弹簧均能在高温下(1 100℃)工作,
第二种倾斜弹簧还具有一种独特的性能,它的回弹力

并不随着压缩量的增大而不断增大,而是在很大的挠

度范围内,弹簧的回弹力都可以保持常值不变。 这一

点很适合用于密封结构的预紧力,因为它可以保证在

很大的冲程内,弹簧不会给密封面施加额外的力。 另

一个好处在于倾斜弹簧被制成长条状,可以直接安装

在密封凹槽内,甚至拐角的地方。

图 18　 栅板式密封的预载荷装置

Fig. 18　 Preload devices of wafer seals structure

栅板式密封件应用于控制面密封结构中[1 4 ],见
图 19。

图 19　 栅板式密封在控制面密封中的应用

Fig.19　 Typical application of wafer seals in control surface sealing

4　 结语

作为高超声速飞行器的关键技术之一,热密封技

术水平制约着可重复使用飞行器及高超声速飞行器

的发展。 与传统的以有机材料为主体的密封技术比

较,热密封技术使用的材料及结构都有很大的不同。
目前国内的热密封技术研究刚起步,需要进行大量的

研究工作,要逐步建立适用于高温热密封的材料新体

系及材料选用标准,建立指导热密封结构、密封组件

设计的基础理论、基础模型解释热密封机理,建立热

密封性能测试评价方法及标准。
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