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高温基线密封研究进展
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(航天材料及工艺研究所,北京摇 100076)

文摇 摘摇 介绍了高温基线密封的使用需求、结构和材料选择、设计、模拟分析以及试验装置的发展;并结合

具体的使用背景,以 Shuttle orbiters 和 X-38 上使用的控制面基线密封件为例,介绍了 NASA 在研制高温基线

密封金属弹簧管的过程中,高温金属弹簧管的材料选择、结构设计和性能测试。
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Advanced High Temperature Baseline Seals
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(Aerospace Research Institute of Materials & Processing Technology,Beijing摇 100076)

Abstract摇 The traits and classification of metal seals and how to select seals at elevated temperature are intro鄄
duced. By taking the elevated temperature metal seals used by shuttle orbiters and X-38 as an example,selection of
materials,structure design and test to fabricate elevated temperature metal seals,in NASA are introduced as well.
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0摇 引言

未来高超声速飞行器的发动机以及与飞行器连

接的活动部位(舱门、舵、襟翼等结构)需要耐高温的

动密封,目前的航天飞机起落架舱门、有效载重舱排

气孔和轨道飞行器外贮箱等处采用的基线密封

(baseline seal)已无法满足未来高压力和温度的使用

环境需求。
重复使用飞行器高速飞行过程中失效的控制面密

封会导致升降副翼等区域的局部温度达到 1 700益,接
近结构材料的使用极限。 如采用新型的高温热密封结

构不仅可以满足密封要求,还可以大幅降低发射费用,
例如长寿命的密封件可保证多次重复使用而不替换进

而降低航天器的硬件、操作和发射费用[1]。
美国在原航天飞机基线密封结构(图 1)的基础

上,开展了有关高温密封的 NASA-JSC(X-38 项目)、
NASA-ARC(热防护分支)、NASC-KSC(轨道飞行器

试验)、波音密封部门(X-38 项目)和 Hi-Temp(密封

和热防护制造)的研究。 本文主要对高温基线密封

的使用需求、结构和材料选择、设计、模拟分析以及试

验装置加以介绍。

图 1摇 航天飞机基线密封(baseline seal)位置

Fig. 1摇 Highlighted photograph showing typical locations of
baseline seal on space shuttle

1摇 对高温密封结构的设计要求

高速飞行器在飞行过程中要承受高热负荷及氧

化环境和高达 1 100-1 600益气体冲击。 为此对于相

应的密封部件提出如下要求[2]。
(1)具有足够的适应密封面弹性变形并通过回

弹回复原状。
(2)某些部位起到减载保护密封面上脆性防护

层的作用。
(3)有良好的耐磨损能力,与粗糙不规则的表面

摩擦时不会造成泄露。
(4)密封时在粗糙的陶瓷基体表面不产生粘贴
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现象。
为此,X-38 项目针对可重复使用飞行器控制面

的密封提出了具体设计要求(表 1),其中控制面的典

型密封部位如图 2 所示。
表 1摇 X-38 控制面密封要求[3-5]

Tab. 1摇 Control surface seal design requirements

密封处温

度 / 益
最大载

荷 / kPa
密封界面

压差 / kPa
环境

条件

冷却

条件

飞行时间

/ min
密封件直

径 / mm
持久性

/ 次
延展性

密封沟槽尺

寸 / mm

滑移速度

/ mm·min-1
磨损抗力

1300-
1500

34. 5 2. 6-4. 8
氧化

环境

无主动

冷却

16-
37

11. 7-
25. 4

10-
100

可适应不规则

结构和拐角密封
6. 35 2. 39

可承受粗糙

表面摩擦

图 2摇 X-38 CRV 方向舵 /翼面典型密封界面图解

Fig. 2摇 Schematic showing X-38 CRV and rudder / fin structure and seal location

2摇 密封结构和材料的选择

2. 1摇 材料选择

目前基线密封结构(图 3)为外层 Nextel 纤维编

织的护套,内壁为 Inconel X-750 高温合金编织的弹

簧骨架中间填充 Saffil 防热毡[6],其主要成分为:
Al2O3(96-97)wt% ,SiO2(3-4)wt% ,其最高使用温度

为 1 600益 [7]。

图 3摇 基线密封(baseline seal)实物

Fig. 3摇 Photograph illustrating three components of
baseline control surface seal design

Nextel 312 在温度升高时具有高的柔性和低的收

缩率,其抗拉强度和中间弹性模量在 1 100益时仍保

持不变[8]。 Nextel 440 含铝、硅含量较高,不仅具有高

的弹性模量,而且在性能大幅度下降前承受的使用温

度比 Nextel 312 高。 可根据使用温度的不同来选用

以上二者,一般 Nextel 312 使用温度为 870益,Nextel
440 为 1 100益 [1],其具体性能见表 2。

表 2摇 Nextel 纤维性能[7]

Tab. 2摇 Properties of Nextel fiber

纤维牌号
拉伸强

度 / MPa
拉伸模

量 / GPa
伸长率

/ %
连续使用

温度 / 益
短期使用

温度 / 益

Nextel 312 1728 138 1. 2 1240 1371

Nextel 440 2070 186 1. 1 1371 1649

摇 摇 当温度高于 650益 时, 由于 Inconel X - 750
(GH145)合金的屈服强度和蠕变性能随温度的升高

而急剧降低造成弹簧骨架管的回弹性显著降低。 为

此 Taylor[4] 等 人 开 展 了 镍 基 高 温 合 金 Rene忆 41
(GH141)合金[9-10]和 Inconel X-750 合金弹簧支架的

高温压缩试验(图 4),结果表明未热处理的 Rene忆41
合金和 Inconel X-750 合金弹簧支架具有相同的高温

压缩性能。 而热处理后的 Rene忆41 合金与未热处理

的 Rene忆41 合金相比具有更大的晶粒尺寸(图 5),而
根据蠕变理论大的晶粒其抗蠕变性能好于细晶,Re鄄
ne忆41 比 Inconel X-750 合金在 955益具有更好的回弹

性能[11-12]。
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难熔合金(Refractory Alloy)、陶瓷及陶瓷基复合

材料(Ceramic / CMC)、高温合金( Superalloy)是目前

三类备选高温密封圈骨架材料。 难熔合金和陶瓷及

陶瓷基复合材料相比高温合金,高温强度明显提高,
在 1 260益时,仍然具有良好的强度和蠕变性能。 但

是这两类材料也有明显的缺点,难熔合金抗氧化性能

差,需要有抗氧化涂层才能使用;陶瓷及陶瓷基复合

材料的塑性差,很难机加出高温密封件所需要的复杂

形状。
图 6 是金属骨架的不同备选合金性能。 目前主

要有高温合金 ( Inconel X - 750)、TZM(Mo - 0郾 5Ti -
0郾 08Zr)和陶瓷基复合材料等,就更高温度(1 260益)
的使用环境来看 TZM 合金具有更好的实用性。

图 4摇 Inconel 750 和 Rene忆41 合金 20 次

循环压缩后高度

Fig. 4摇 Post test photographs showing permanent set in
InconelX-750 and Rene忆41 spring tubes at multiple

test temperatures after 20 compression cycles

图 5摇 不同合金的晶粒大小

Fig. 5摇 Micrographs of different material grain size

图 6摇 金属骨架材料性能

Fig. 6摇 Properties of material for metal skeleton

2. 2摇 结构设计

2. 2. 1摇 结构形式

轨道飞行器中采用的密封结构如图 7 所示,为外

层 Nextel 纤维编织的护套,内壁为 Inconel X-750 高温

合金编织的弹簧骨架中间填充 Saffil 防热毡。 其中弹

簧表面为硅化铌涂层的密封件可用于轨道飞行器控制

面的尾端,但由其价格、质量及刚度等问题无法使用在

顺翼展方向的密封[1]。 根据前期航天飞机热密封结

构,现 X-38 也采用类似的高温密封结构(图 8),其中

合金弹簧管是按照美国波音公司 MB0160-047 标准编

制的 ST-5 结构[13],编织按照 AMS5698 对 Inconel X-
750 进行热处理提高合金管的强度[14]。
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图 7摇 高温球头密封—陶瓷织物包覆

Fig. 7摇 High temperature bulb seal鄄wrapped with ceramic fabric

2. 2. 2摇 弹簧骨架结构

弹簧骨架由 3 股并行的 Inconel X-750 丝编织而成

(图8),其主要参数有直径(D)、Inconel X-750 线直径、并
行线的股数、单位长度内进程(CPI)和针数(N)等。

图 8摇 Inconel X-750 合金管编织的弹簧管骨架

Fig. 8摇 Spring tube of Inconel X-750 alloy

弹簧管主要有三个设计参数:圈密度、热处理制

度和导线直径。 其中前两项对弹簧管有正面效应,而
小的金属线径降低导线的应力进而提高弹簧骨架的

使用寿命。 美国开展了不同热处理制度下镍基高温

合金 Rene 41(GH141)弹簧管骨架(图 9)在随着圈密

度和导线直径的改变在 955益时循环 20 次后性能变

化。 具体的试验参数见表 3。

图 9摇 不同弹簧参数实物

Fig. 9摇 Spring with different parameters

表 3摇 不同弹簧试验参数[4]

Tab. 3摇 Experimental spring tube designs for DOE analysis

类摇 别
热处理

制度

丝材直径

/ mm
CPI N LD

预应

力 / N
Rene忆ST5-A R41A 0. 23 4. 9 10 28 0. 89
Rene忆ST5-C R41C 0. 23 4. 9 10 28 0. 89

Rene忆005ST5-A R41A 0. 13 4. 9 10 28 0. 22
Rene忆005ST5-C R41C 0. 13 4. 9 10 28 0. 22
Rene忆136LD -A R41A 0. 13 15 16 136 0. 45
Rene忆136LD -C R41C 0. 13 15 16 136 0. 45

摇 摇 实验结果[4] 表明通过改变弹簧管的相关参数可

以实现提高密封件回弹性能,其中蠕变是造成弹簧管

在高温下回弹性降低的主要原因。 具有最佳回弹性

能的弹簧管是直径 0. 23 mm、圈密度为 28 经 R41C 处

理的 Rene忆41 合金丝编织的。
2. 2. 3摇 密封槽结构设计

在密封槽中,在密封件下放置预承力件(Preload鄄
er,图 10)会带来如下优点。

图 10摇 密封槽结构

Fig. 10摇 Seal groove structure
(1)更好的回弹力:预承力件使密封件上产生的热

与沟槽材料绝缘,进而实现保留预承力件结构的回弹性。
(2)对作用面压力的精确控制:通过调整预承力

件尺寸满足不同密封端面的刚度和预应力要求。
(3)提高抗气流 /热综合作用能力:通过使用软

的预承力件与硬的密封件综合作用可减少压缩面带

来的应力,进而更有效地阻碍高温空气通过密封界

面,使整体的热密封性能达到优化[15]。
3摇 密封结构的热力学分析及模拟
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Rcich 等人[6]利用 ANSYS 建立了密封结构的数

学模型,从表 4 可见,由于计算过程中假设整个系统

处于稳定状态,而实际检测时并未达到稳态,故此计

算温度略高于检测温度。
表 4摇 理论计算与实际检测温度数据

Tab. 4摇 Comparison between simulation results and
temperatures measured by thermocouples

测试温度 / 益 计算温度 / 益 备摇 摇 摇 注

1220 1258 固定表面,距喷嘴 165. 1 mm
1047 1067 密封槽上表面距密封件上 12. 7 mm
70 238 密封槽下表面距密封件下 12. 7 mm
25 174 密封槽下表面距密封件下 38. 1 mm
70 111 密封槽下表面距密封件下 139. 7 mm
499 668 升降副翼鼻部 45毅
42 224 升降副翼鼻部 25毅

摇 摇 采用数学模型计算与检测结果吻合较好,因此可

通过数学模型为后续密封结构的设计提供便利,通过

数学模型的建立可在前期设计中预测构件工作温度,
并可作为密封结构系统设计的辅助工具[5]。
4摇 密封结构试验装置的设计

主要的密封结构试验分为对弹簧管的高温压缩循

环试验和对整体密封件的检测[4],图 11 是整体装置中密

封结构的示意图,整体密封件的检测装置见图 12。

图 11摇 整体密封结构示意图

Fig. 11摇 Poto of integrated seal structure

图 12摇 Arc jet 实验装置横截面示意图[9]

Fig. 12摇 Cross section of arc jet test fixture
为了对实际密封件进行检测,对密封件考核的平

板电弧加热装置应满足如下要求[1]。
(1)热流量 5. 68-852 kJ / m2·s;
(2)试验中可以改变试验夹具的角度;
(3)实时对试验进行录像和光学高温测定;
(4)在试验腔内通过空心管道对操纵面进行机

械和电路控制;
(5)试验装置和部件可以方便进行安装和拆卸。

5摇 结语

基线密封选用外层 Nextel 纤维编织的护套,内壁

为高温合金编织的弹簧骨架中间填充 Saffil 防热毡结

构形式具有良好的高温回弹性能。 同时采用预置预

承力(Preloader)结构和改善高温合金骨架性能是提

高基线密封高温性能的有效途径。 通过专用试验测

试装置和数学模型模拟是实现高温基线密封样件的

辅助设计的有效方法。
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