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高超声速飞行器控制面动密封技术
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文　 摘　 根据高超声速飞行器控制面高温密封件的设计要求ꎬ本文介绍了 ＮＡＳＡ 格林研究中心高温密封

件的先进设计方案ꎬ即以耐高温材料的编织物为基础的密封件方案、陶瓷层叠薄片密封件方案和预加载器方

案ꎬ并总结了鉴定密封件和密封系统性能的试验设备和方法ꎮ
关键词　 高超声速飞行器ꎬ控制面ꎬ动密封ꎬ鉴定试验

中图分类号:Ｖ２５　 　 　 　 　 　 　 　 　 ＤＯＩ:１０.３９６９ / ｊ.ｉｓｓｎ.１００７－２３３０.２０１６.０３.００１

Ｄｙｎａｍｉｃ Ｓｅａｌ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ｆｏｒ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｓｕｒｆａｃｅ ｏｆ Ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ Ｖｅｈｉｃｌｅｓ

ＷＡＮＧ Ｌｉｙａｎ　 　 ＷＡＮＧ Ｊｉｎｇｈｕａ　 　 ＹＡＮＧ Ｂｉｎｇｗｅｉ
(Ｂｅｉｊｉｎｇ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｓｐａｃｅ Ｌｏｎｇ Ｍａｒｃｈ Ｖｅｈｉｃｌｅꎬ Ｂｅｉｊｉｎｇ　 １０００７６)

Ａｂｓｔｒａｃｔ　 Ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ｄｅｓｉｇｎ ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ ｏｆ ｈｉｇｈ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｓｅａｌｓ ｆｏｒ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｕｒｆａｃｅ ｏｆ ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ｖｅｈｉｃｌｅｓꎬ
ｔｈｅ ａｄｖａｎｃｅｄ ｄｅｓｉｇｎ ａｐｐｒｏａｃｈｅｓ ｔｏ ｈｉｇｈ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｓｅａｌｓ ｏｆ ＮＡＳＡ Ｇｌｅｎｎ Ｒｅｓｅａｒｃｈ Ｃｅｎｔｅｒꎬ ｎａｍｅｌｙ ｔｅｘｔｉｌｅ￣ｂａｓｅｄ
ｓｅａｌｓꎬ ｃｅｒａｍｉｃ ｗａｆｅｒ ｓｅａｌｓ ａｎｄ ｐｒｅｌｏａｄｅｒｓ ａｒｅ ｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄ. Ａｎｄ ｔｈｅｎꎬ ｉｔ ｓｕｍｍａｒｉｚｅｓ ｔｈｅ ｔｅｓｔ ｅｑｕｉｐｍｅｎｔ ａｎｄ ｍｅｔｈｏｄｓ ｆｏｒ
ｅｖａｌｕａｔｉｎｇ ｓｅａｌｓ ａｎｄ ｓｅａｌ ｓｙｓｔｅｍ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ.

Ｋｅｙ ｗｏｒｄｓ　 Ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ｖｅｈｉｃｌｅｓꎬ Ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｕｒｆａｃｅꎬ Ｄｙｎａｍｉｃ ｓｅａｌꎬ Ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ ｔｅｓｔ

０　 引言

高超声速飞行器的机身襟翼、襟副翼和方向升降

舵等部位都处于千度以上高温气流的冲击之下ꎬ控制

翼又需要不停地动作ꎬ在控制翼与机体固定部位之间

必须留有活动的间隙ꎬ为了防止高温气流对这些间隙

部位的损害ꎬ就必须采用相应的密封件ꎮ 这种密封属

于动态密封ꎬ比起静态密封来ꎬ其技术难度要大得多ꎮ
因此ꎬ高温控制面的密封技术被公认为是研发未来航

天器的一项十分重要的技术ꎮ 围绕着高温密封技术ꎬ
本文将重点介绍控制面密封件的设计要求、美国在密

封件设计方案方面的进展以及密封件试验鉴定方法

和相应的试验设备ꎮ
１　 控制面密封件的设计要求

高温密封件必须能经受住高达 １ ４２７~１ ６４９℃的

高温ꎬ并可保护底层温度敏感的结构免受高温气流的

侵袭ꎬ并且在多重载荷和加热循环的条件下ꎬ仍能保

持回弹性ꎮ 根据文献[１－２]ꎬ控制面密封件的设计要

求可以归纳为:
(１)在极端温度下ꎬ具有良好的绝热性能ꎬ能够

阻隔热气流进入底层低温结构、尽可能地减少传导到

结构上的热量ꎻ
(２)能有助于保持光滑的外形模线ꎬ不出现台阶

和缝隙ꎻ
(３)能使得泄漏量尽可能小ꎻ
(４)具有良好的变形能力ꎬ以适应复杂的飞行器

几何形状ꎻ
(５)在经受多重载荷和加热循环时密封件能保

持回弹性ꎬ要求产生的永久变形尽量小ꎬ条状密封件

一般都放在特定的槽内ꎬ依靠受压时产生的回弹力紧

压在活动面上ꎬ从而起到密封作用ꎬ故在任何情况下ꎬ
密封件都必须具有足够的回弹力[３]ꎬ耐热温度:密封

件对以防热瓦为基础的热防护系统是 １ １４９℃ꎬ对陶

瓷基复合材料的控制面是 １ ４２７~１ ６４９℃ꎻ
(６)限制施加到密封表面上的载荷ꎬ密封件与密
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封表面间的压紧力过大ꎬ会导致活动面难于滑动ꎬ使
得气动控制面所需的驱动力矩大大增加ꎻ反之ꎬ如果

压紧力过小ꎬ就会影响到密封效果ꎻ
(７)具有良好的耐磨损能力ꎬ在动态环境和多次

循环的工作状况下能保持结构完整性ꎮ
２　 控制面密封件的先进设计方案

ＮＡＳＡ 格林研究中心负责研发可重复使用温度

接近 １ ６４９℃的各种动态密封件ꎮ 目前ꎬ高温密封件

的设计主要分成两个系列:一个系列是以耐高温材料

的编织物为基础的条状密封件ꎻ另一个系列是以陶瓷

层叠薄片压制成条状的密封件ꎮ 此外ꎬ为了补偿密封

件回弹性的不足和确保提供合适的压紧力ꎬ研发了一

种耐高温的预加载器ꎬ它可以放置在上述两种系列的

密封件的后面ꎬ效果相当好ꎮ
２.１　 以耐高温材料的编织物为基础的条状密封件

根据文献[１]介绍ꎬ美国详细研究过的编织物型

条状密封件有 ４ 种形式ꎮ
(１)基准型密封件—这是一种已经在航天飞机

轨道飞行器上成功使用的密封件ꎬ而且也在 Ｘ－３８ 飞

行器上经受过考验ꎮ 由于是一种比较成熟的密封件ꎬ
故把它作为供比较的基准型ꎬ其他改进后的密封件与

之比较ꎮ 该基准型密封件的具体结构如下:其外层是

用 Ｎｅｘｔｅｌ ３１２ 人造陶瓷纤维编织的护套ꎬ内壁是由

Ｉｎｃｏｎｅｌ Ｘ－７５０ 耐热合金编织的弹簧管作为骨架ꎬ管
中充填满由 Ｓａｆｆｉｌ 陶瓷防热纤维制成的絮状芯ꎮ 其主

要成分为: Ａｌ２ Ｏ３ ( ９６ｗｔ％ ~ ９７ｗｔ％)ꎬ ＳｉＯ２ ( ３ｗｔ％ ~
４ｗｔ％)ꎬ其最高使用温度为 １ ６００℃ [４]ꎮ 目前基准型

密封件已无法满足未来高温、高压的使用环境要求ꎬ
存在着两个明显的缺点:一是在>８１６℃时ꎬ由于弹簧

管元件的塑性变形和蠕变ꎬ密封弹性(回弹力)会显

著降低ꎮ 如图 １ 所示ꎬ密封件的持久残留变形可能会

导致气流通过密封件ꎬ对密封件下游的温度敏感部件

造成损害ꎻ二是已有多次航天飞机飞行的实例报告表

明ꎬ一部分人工填充的 Ｓａｆｆｉｌ 絮状隔热填料会脱落下

来ꎬ有可能会对密封性造成损害ꎮ 为此ꎬ设计了下面

几种改良芯密封件(图 ２)ꎮ

图 １　 基准型密封件[５]

Ｆｉｇ.１　 Ｂａｓｅｌｉｎｅ ｓｅａｌ

(２)改良芯密封件 ＡＣ１ 的结构类似于基准型ꎬ其
外部是 ２ 层由 Ｎ５５０ 陶瓷纤维组成的外套ꎬ内部是由

Ｎ３１２ 单轴陶瓷纤维构成的芯ꎮ

　 　
(ａ)　 ＡＣ１　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 (ｂ)　 ＢＣ１　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 (ｃ)　 ＴＣ１

图 ２　 改良芯密封件

Ｆｉｇ.２　 Ｅｎｇｉｎｅｅｒｅｄ ｃｏｒｅ ｓｅａｌ

　 　 (３)改良芯密封件 ＢＣ１ 的结构比较复杂ꎮ 由图

２(ｂ)可以看到ꎬ其外部是 ２ 层由 Ｎ４４０ 陶瓷纤维编织

的外套ꎬ而内部是采用 Ｎ４４０ 陶瓷纤维束编织而成的

内、中、外三层组合在一起的芯部ꎬ以防止它脱落和散

开ꎬ保持密封件的完整性和增强回弹性ꎮ
(４)改良芯密封件 ＴＣ１ 的结构十分复杂ꎬ从图 ２

(ｃ)可以看到ꎬ其外部是 ４ 层由 Ｎ４４０ 陶瓷纤维编织

的外套ꎬ内部是 ２ 层编织的套层ꎬ套层外还用 １ 根螺

线圈缠绕的密封丝缠住ꎬ最内部是一束由 ７ 根密封丝

拼在一起ꎬ外面用 １ 根密封丝以螺旋形绕住ꎮ
在改进密封件结构时ꎬ还须选择使用的材料ꎮ 图

３０ 为目前使用得最多的三种材料的工作范围和特

性ꎮ 像 Ｉｎｃｏｎｅｌ Ｘ － ７５０ 这类耐热合金ꎬ 只可以在

８１６℃以下使用ꎬ超出这个温度范围ꎬ其强度和蠕变性

能会急剧下降ꎮ 用它制成的基准型密封件内的弹簧

管ꎬ不能承受新的高超声速飞行器所要求的温度ꎮ 像

ＴＺＭ(钛锆钼)这类耐高温合金(也叫难熔合金)ꎬ在
接近 １ ２６０℃时ꎬ还具有较好的强度和蠕变性能ꎮ

图 ３　 各种材料的屈服强度—温度变化曲线

Ｆｉｇ.３　 Ｙｉｅｌｄ ｓｔｒｅｎｇｔｈ ａｓ ａ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｏｆ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｆｏｒ
ｓｅｖｅｒａｌ ｍａｔｅｒｉａｌ ｃｌａｓｓｅｓ
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因此ꎬ用它来制造基准型密封件内的弹簧管ꎬ就
可以承受新的高超声速飞行器所需求的温度ꎮ 在超

过 １ ２６０℃时ꎬ只能使用陶瓷材料和 ＣＭＣꎬ如 ＳｉＣ 陶瓷

材料ꎮ 它们在目前提出的 １ ６４９℃高温条件下ꎬ也具

有相当好的强度和蠕变性能ꎮ
耐热合金系(如 Ｉｎｃｏｎｅｌ Ｘ－７５０)不能承受新一代

航天飞行器内部的高温ꎮ 通过替换氧化扩散强化合

金(如 Ｉｎｃｏｎｅｌ ＭＡ７５４ 和 Ｐｌａｎｓｅｅ ＰＭ ２０００)ꎬ密封件的

性能会有所改进ꎮ 为了提高密封件的使用温度ꎬ必须

考虑不同的材料系ꎬ如耐高温合金、陶瓷和陶瓷基复

合材料ꎮ 就更高温度(１ ２６０℃)的使用环境来看ꎬ钛
锆钼(ＴＺＭ)合金更实用ꎮ 尽管这些材料与耐热合金

系相比ꎬ具有更好的高温强度和蠕变特性ꎬ但也具有

一些局限性ꎮ 例如ꎬ耐高温合金抗氧化性差ꎬ需要有

防护涂层ꎮ 陶瓷和陶瓷基复合材料的弹性有限ꎬ这使

其很难将密封件制造成复杂的形状ꎮ
总的来说ꎬ编织物型条状密封件都不理想ꎬ很大

程度上不如下面所说的陶瓷层叠薄片型条状密封件ꎬ
似乎有被后者取代的趋势ꎮ
２.２　 以陶瓷层叠薄片为基础的条状密封件[６]

陶瓷层叠薄片密封件是由许多个像威化饼干那样

层叠在一起的“小薄片”(由 Ｓｉ３Ｎ４或 ＳｉＣ 制成)组成的ꎬ
它可提供所需的回弹伸缩性ꎬ而且结构简单(图 ４)ꎮ

图 ４　 紧靠控制面的带有层叠薄片密封件[７]

Ｆｉｇ.４　 Ｗａｆｅｒ ｓｅａｌｓ ｓｅａｌｉｎｇ ａｇａｉｎｓｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｕｒｆａｃｅ

从图 ４ 中可以看出ꎬ这样层叠压制成的条状密封

件是安放在机身固定结构上的槽内ꎬ后面施加一定的

压紧力ꎬ沿着翼展方向ꎬ以条状密封件的侧面ꎬ紧压在

由陶瓷复合材料制成的控制面上ꎬ由此实现阻挡高温

气流的动态密封ꎮ
这种陶瓷层叠薄片条状密封件是在上述多种编

织型条状密封件之后新研发的新型密封件ꎮ 它的性

能比编织物型的密封件好得多ꎬ是很有前途的解决高

温动密封难题的方案ꎬ美国还在进行深入研究ꎮ 具体

地说ꎬ它性能的提高体现在如下几方面ꎮ
分别在室温和 ８７１℃条件下ꎬ进行了层叠薄片与

Ｉｎｃｏｎｅｌ ６２５ 摩擦面的磨损试验ꎻ在 １ ０９３ 和 １ ２０４℃
条件下ꎬ进行了层叠薄片与 ＳｉＣ 摩擦面的磨损试验ꎮ
在相对于 ＳｉＣ 摩擦面的试验中ꎬ施加的摩擦载荷较

低ꎬ但在与上述两种摩擦面中的任何一种摩擦面经历

磨损试验长度 ５０.８ ｍ 之后ꎬ这些层叠薄片上均没有

任何明显的损伤痕迹ꎮ 磨损试验前后ꎬ对层叠薄片进

行的泄漏流量试验表明ꎬ磨损后ꎬ泄漏流率仅有微小

的变化ꎮ
与基准型密封设计方案和改良芯密封件设计方

案相比ꎬ陶瓷层叠薄片密封件的设计方案是最有前途

的ꎮ 陶瓷层叠薄片密封件具有更优的回弹性、刚度和

耐用性ꎬ且在磨损试验后ꎬ其泄漏率比目前最好的以

编织物为基底的基准型密封件的泄漏率还要低ꎮ
２.３　 预加载器:解决回弹性问题的有潜力的方案

条状密封件与其相对的密封面之间压紧力的大

小ꎬ对动密封功能起到关键作用ꎮ 压紧力太小ꎬ容易

泄漏ꎻ但压紧力如果太大ꎬ则容易“抱死”或“卡死”ꎬ
阻止控制面的运动ꎮ 为了给密封件(特别是高温下)
提供一个合理的压紧力ꎬ设计人员想出了一个相当有

效的解决办法ꎬ即高温密封预加载器方案ꎬ其结构方

式就是在放置密封件的槽内ꎬ在密封件的背面放置一

个能够提供恒定弹力的弹簧件ꎬ叫做预加载器(图
５)ꎮ

图 ５　 倾斜式缠绕弹簧和氮化硅压缩弹簧[８]

Ｆｉｇ.５　 Ｃａｎｔｅｄ ｃｏｉｌ ｓｐｒｉｎｇ ａｎｄ Ｓｉ３Ｎ４ ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ ｓｐｒｉｎｇｓ

　 　 ＮＡＳＡ 格林研究中心目前研发的预加载器有 ３
个类型:倾斜式缠绕弹簧、压缩弹簧和波形弹簧ꎮ 这

些弹簧可采用耐高温合金、陶瓷和陶瓷基复合材料制

造而成ꎮ
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在密封件的背面采用单独的预加载器ꎬ具有下列

一些潜在的益处ꎮ
(１)整个密封系统的回弹性更好ꎬ并可提供恒定

的压紧力ꎬ预加载器通过热障密封件进行隔热ꎬ可以

防止预加载器的过热ꎻ
(２)施加到相对表面的力可以更好地控制ꎬ这个

力可以按设计要求“输入”设定ꎬ使得密封系统的设

计更有把握ꎻ
(３)当采用“密实”的密封件时ꎬ在提高气流 /热

量的阻挡能力的同时ꎬ又不会出现“抱死”、“卡死”的
现象ꎬ提高了密封系统的可靠性ꎮ

ＮＡＳＡ 格林研究中心曾对 Ｓｉ３Ｎ４压缩弹簧本身和

位于弹簧顶部的一排 Ｓｉ３Ｎ４层叠薄片的回弹性和刚度

进行了一系列的试验ꎮ 发现即使是温度高达 １ ２０４℃
的试验中ꎬ均没有持久残留变形ꎮ 带有倾斜式缠绕弹

簧预加载器的新型密封件与基准型密封件相比ꎬ所承

载的载荷大致相当ꎬ但在室温下回弹性可以提高达

２６％ꎻ陶瓷压缩弹簧ꎬ作为高温密封件的预加载器ꎬ也
展现出了很好的前景ꎮ

除了对 Ｓｉ３Ｎ４压缩弹簧进行了评估之外ꎬ他们还

在进一步开展对涂有高熔点金属(如 ＴＺＭ)的倾斜式

缠绕弹簧的研发工作ꎬ这种弹簧具有非线性的载荷－
位移响应特性ꎬ因而能够在较大的变形位移范围内ꎬ
提供近乎恒定的压紧力ꎮ

综上所述ꎬ高温密封预加载器方案ꎬ对有效地解

决控制面的动态密封难题ꎬ将起到非常重要的作用ꎬ
这方面的启示ꎬ对我们今后的研发工作具有重要的意

义ꎮ
３　 鉴定密封件和密封系统性能的设备和方法

密封件或整个密封系统的性能好坏ꎬ必须通过相

应的试验来进行鉴定ꎮ

３.１　 热压试验

热压试验的目的是鉴定密封件的回弹性随温度、
压力大小、载荷循环次数和长时间静载荷等因素的变

化ꎮ 所需的试验设备见图 ６ꎬ它是 ＮＡＳＡ 的新式高温

热压设备ꎬ该设备以低速率循环加载的方式ꎬ对 ０.１ ｍ
长的密封件试样进行测试ꎮ

图 ６　 ＮＡＳＡ 新式高温热压设备[９]

Ｆｉｇ.６　 ＮＡＳＡ’ｓ ｎｅｗ ｈｉｇｈ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ ｒｉｇ

３.２　 密封件泄漏流量试验

泄漏流量试验的目的是鉴定泄漏流量随压差大

小、压紧力大小、缝隙大小、磨损或压缩前、后和摩擦

表面状态等因素的变化ꎮ 密封件室温泄漏流量试验

的设备如图 ７ 所示ꎬ可在密封件紧压着真实的密封表

面或摩擦表面的条件下ꎬ评估其阻挡泄漏流量的能

力ꎮ 该试验设备适用于以下类型的密封件ꎬ其中包括

隔热型密封件、缝隙填充型密封件、层叠薄片型密封

件和高弹材料密封件等ꎮ

图 ７　 室温泄漏流量试验设备[１０]

Ｆｉｇ.７　 Ｔｅｓｔ ｅｑｕｉｐｍｅｎｔ ｆｏｒ ｒｏｏｍ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｆｌｏｗ ｔｅｓｔ

３.３　 高温动态密封试验

对于动密封件ꎬ除了静态试验外ꎬ还需要进行动

态试验来模拟真实的情况ꎮ 高温动态密封试验的目

的是鉴定在相应环境下的耐热持久力、由于控制面的

运动而造成的磨损效应、压紧力和缝隙大小的影响以

及建立气动热力学分析的数据库ꎮ 动态试验装置的
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结构如图 ８ 所示ꎬ试验夹具装置中包含一个当前最新

水平的 Ｃ / ＳｉＣ 控制面ꎬ该控制面在试验中是可以活动

的ꎮ 此外ꎬ这个试验夹具装置可用来测试不同形状和

尺寸的密封件ꎮ

图 ８　 用于电弧喷气试验的控制面

密封试验夹具装置[１１]

Ｆｉｇ.８　 Ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｕｒｆａｃｅ ｓｅａｌ ｔｅｓｔ ｆｉｘｔｕｒｅ ｆｏｒ
ａｒｃ￣ｊｅｔ ｔｅｓｔｉｎｇ

这样的动态密封试验ꎬ一般都得在电弧风洞或高

温燃气喷射设备等大型地面试验设施内进行ꎬ由这些

设施提供模拟的高温、高速气流ꎮ
３.４　 密封件与控制面材料之间的兼容性试验

在动态密封过程中ꎬ密封件与其相对的控制翼密

封面之间紧密接触ꎬ而且存在一定的压紧力ꎮ 相互接

触的不同材料之间会产生粘连ꎬ从而导致密封件大量

磨损或整个结构的破坏ꎮ 因此ꎬ密封件与控制面材料

之间的兼容性试验ꎬ也是一个相当重要的试验项目ꎮ
据文献[１]介绍ꎬ在高温下ꎬ比照一些新型热防

护系统的陶瓷基复合材料ꎬ进行了该项试验ꎬ以便评

估密封件外套材料的兼容性(即材料相互间的粘结

能力)ꎮ 这些热防护系统预计将应用于多种未来的

可重复使用航天飞行器ꎮ 试验在 １ ４２７℃的加热炉中

进行ꎬ通过垂直方向上下叠置不同的材料ꎬ并在该试

验材料堆上施加 ２.２７ ｋｇ 的载荷ꎮ 得出的结果大致如

下:值得指出的是ꎬ不同的密封设计方案将会使用不

同的材料ꎬ控制面的材料也会不同ꎮ 这里的一些试验

结果仅仅是举例ꎬ真实的研究结果还需结合自己的实

际情况来得出ꎮ
(１)Ｃ / ＳｉＣ 陶瓷基复合材料测试板兼容性试验结果

所有 Ｎｅｘｔｅｌ 织物的试样ꎬ在空气中经受 １ ４２７℃
时ꎬ都会在一定程度上粘结到通用公司生产的 Ｃ / ＳｉＣ
测试板上(图 ９)ꎮ 在 Ｈｅｘｏｌｏｙ ＳｉＣ 固定装置和通用公

司的 Ｃ / ＳｉＣ 之间只有很少量的粘结(图 １０)ꎮ
(２) Ｃ / Ｃ 陶瓷基复合材料测试板兼容性试验结果

Ｃ / Ｃ 陶瓷基复合材料与 Ｎｅｘｔｅｌ ４４０ 和 Ｎｅｘｔｅｌ ７２０
织物都会有很明显的粘结ꎮ

Ｃ / Ｃ 陶瓷基复合材料与 Ｈｅｘｏｌｏｙ ＳｉＣ 固定装置有

很明显的粘结ꎮ

图 ９　 Ｃ / ＳｉＣ 陶瓷基复合材料测试板兼容性试验

Ｆｉｇ.９　 Ｃｏｍｐａｔｉｂｉｌｉｔｙ ｔｅｓｔ ｆｏｒ Ｃ / ＳｉＣ ＣＭＣ ｔｅｓｔ ｐａｎｅｌ

图 １０　 Ｃ / Ｃ 陶瓷基复合材料测试板兼容性试验

Ｆｉｇ.１０　 Ｃｏｍｐａｔｉｂｉｌｉｔｙ ｔｅｓｔ ｆｏｒ Ｃ / Ｃ ＣＭＣ ｔｅｓｔ ｐａｎｅｌ

两种陶瓷基复合材料的试验结果展示了在所有

情况下发生粘结的程度变化ꎮ 在最坏的情况下ꎬ部分

Ｎｅｘｔｅｌ 织物会随着试验材料堆的卸载而裂开ꎮ 在实

际飞行过程中ꎬ此类损害将会导致密封件和 /或控制

面的破损ꎮ
３.５　 热磨损试验

热磨损试验的目的是鉴定磨损率和摩擦载荷随

温度、压力大小、磨损行程长度和循环次数、摩擦表面

状态和摩擦方向等因素的变化ꎮ 热磨损试验设备ꎬ如
图 １１ 所示ꎬ与密封件热压试验设备一样ꎬ它们都是放

在高温加热炉中进行试验的ꎮ

图 １１　 热磨损试验设备

Ｆｉｇ.１１　 Ｈｏｔ ｓｃｒｕｂ ｔｅｓｔ ｅｑｕｉｐｍｅｎｔ
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３.６　 热声振试验

热声振试验的目的是在高温高强声载荷环境下

鉴定密封件的结构完整性ꎮ 由于高超声速飞行器的

控制面ꎬ包括体襟翼、襟副翼和方向升降舵ꎬ它们都是

在周围存在着强烈声振环境的条件下在高温、高动压

下活动的ꎬ因此ꎬ为了鉴定插入控制面与机身缝隙中

的密封件在高温高强声载荷的环境下ꎬ能否保持其完

整性ꎬ通常需要进行密封件的热声振试验ꎮ
４　 结语

根据对现有资料的分析ꎬ陶瓷层叠薄片密封件的

设计方案是最有前途的ꎮ 在密封件的背面采用单独

的预加载器ꎬ具有诸多益处ꎬ它是解决回弹性问题的

最有潜力的方案ꎮ
飞行时间长达 ２ ｈ 的环球飞行器是高超声速飞

行器今后的努力方向ꎬ这就需要能够满足更高要求的

耐高温动密封件和预加载器ꎮ 为实现长时间持续高

超声速飞行ꎬ控制面的密封件需要满足如下要求:
(１)能够适应结构变形的新型动密封件设计ꎻ(２)高
温密封件材料能在 １ ０９３℃以上的高温下持续工作 ２
ｈ 以上ꎻ(３)高温密封件的这种要求激励研制合适的

预加载器ꎬ以确保足够的预压力紧压在相对的密封面

上ꎬ格林研究中心正在研制和鉴定陶瓷弹簧管式的预

加载器ꎻ(４)密封件要具有可重复使用能力ꎮ ＮＡＳＡ
格林研究中心目前正在针对这些要求进行一系列的

试验和研究ꎮ 与此有关的研究进展和动向都是值得

我们不断跟踪的ꎮ
参考文献
[１] ＤＥＭＡＮＧＥ Ｊ Ｊ. Ａｄｖａｎｃｅｄ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｕｒｆａｃｅ ｓｅａｌ ｄｅｖｅｌｏｐ￣

ｍｅｎｔ ｆｏｒ ｆｕｔｕｒｅ ｓｐａｃｅ ｖｅｈｉｃｌｅｓ [ Ｃ]. ＮＡＳＡ ２００４０１８２４０８ꎬ ２００３
ＮＡＳＡ Ｓｅａｌ / Ｓｅｃｏｎｄａｒｙ Ａｉｒ Ｓｙｓｔｅｍ Ｗｏｒｋｓｈｏｐꎬ Ｎｏｖ. ５－６ꎬ ２００３.

[２] ＳＴＥＩＮＥＴＺ Ｂ Ｍ. Ｓｅａｌ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ｆｏｒ ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ｖｅｈｉｃｌｅｓ
ａｎｄ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ: ａｎ ｏｖｅｒｖｉｅｗ [ Ｒ]. ＮＡＳＡ ２００８００４７３４３ꎬ Ｓｈｏｒｔ
Ｃｏｕｒｓｅ ｏｎ Ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｓ Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ ａｎｄ Ｍａｔｅｒｉａｌｓꎬ Ｈａｍｐｔｏｎꎬ ＶＡꎬ
Ｆｅｂ.２６－２８ꎬ ２００８.

[３] ＤＵＮＬＡＰ Ｐ Ｈꎬ ＳＴＥＩＮＥＴＺ Ｂ Ｍꎬ ＣＵＲＲＹ Ｄ Ｍꎬ ｅｔ ａｌ.
Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｓ ｏｆ ａ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｕｒｆａｃｅ ｓｅａｌ ｆｏｒ ｒｅｅｎｔｒｙ ｖｅｈｉｃｌｅｓ [ Ｊ].
Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ａｎｄ Ｒｏｃｋｅｔｓꎬ ２００３ꎬ ４０(４):５７０－５８２.

[４] 张宇玮ꎬ姜艳青ꎬ石刚ꎬ等.高温基线密封研究进展

[Ｊ].宇航材料工艺ꎬ２０１１ꎬ４１(２):２１－２５.
[５] ＴＡＹＬＯＲ Ｓ Ｃꎬ ＤＥＭＡＮＧＥ Ｊ Ｊꎬ ＤＵＮＬＡＰ Ｐ Ｈꎬ ｅｔ ａｌ.

Ｆｕｒｔｈｅｒ ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｓ ｏｆ ｈｉｇｈ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｋｎｉｔｔｅｄ ｓｐｒｉｎｇ ｔｕｂｅｓ ｆｏｒ
ａｄｖａｎｃｅｄ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｕｒｆａｃｅ ｓｅａｌ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ [ Ｃ]. ＡＩＡＡ － ２００５ －
４１５４ꎬ ４１ｓｔ Ｊｏｉｎｔ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ａｎｄ Ｅｘｈｉｂｉｔꎬ Ｔｕｃｓｏｎꎬ Ａｒｉ￣
ｚｏｎａꎬ Ｊｕｌｙ １０－１３ꎬ ２００５.

[６] ＧＬＡＳＳ Ｄ Ｅꎬ ＤＩＲＬＩＮＧ Ｒꎬ ＣＲＯＯＰ Ｈꎬ ｅｔ ａｌ. Ｍａｔｅｒｉａｌｓ
ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ｆｏｒ ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ｆｌｉｇｈｔ ｖｅｈｉｃｌｅｓ [ Ｒ]. ＡＩＡＡ － ２００６ －
８１２２ꎬ ２００６ Ｌａｎｇｌｅｙ Ｒｅｓｅａｒｃｈ Ｃｅｎｔｅｒ.

[７] ＤＵＮＬＡＰ Ｐ Ｈꎬ ＳＴＥＩＮＥＴＺ Ｂ Ｍ. Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ ｏｆ ｃｅｒａｍｉｃ
ｓｅａｌｓ ｆｏｒ ｆｕｔｕｒｅ ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ｖｅｈｉｃｌｅｓ[Ｃ]. ２９ｔｈ Ａｎｎｕａｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ
ｏｎ Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓꎬ Ｍａｔｅｒｉａｌｓꎬ ａｎｄ Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓꎬ Ｃａｐｅ Ｃａｎａｖｅｒａｌ / Ｃｏｃｏａ
Ｂｅａｃｈꎬ ＦＬꎬ Ｊａｎ. ２４－２７ꎬ２００５.

[８] ＯＳＷＡＬＤ Ｊ Ｊꎬ ＭＵＬＬＥＮ Ｒ Ｌꎬ ＤＵＮＬＡＰ Ｐ Ｈꎬ ｅｔ ａｌ.
Ｍｏｄｅｌｉｎｇ ａｎｄ ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ ｏｆ ｃａｎｔｅｄ ｃｏｉｌ ｓｐｒｉｎｇｓ ａｓ ｈｉｇｈ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ
ｓｅａｌ ｐｒｅｌｏａｄｉｎｇ ｄｅｖｉｃｅｓ[Ｃ]. ＡＩＡＡ－２００４－３８８９ꎬ ４０ｔｈ Ｊｏｉｎｔ Ｐｒｏ￣
ｐｕｌｓｉｏｎ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ａｎｄ Ｅｘｈｉｂｉｔꎬ Ｆｏｒｔ Ｌａｕｄｅｒｄａｌｅꎬ Ｆｌｏｒｉｄａꎬ Ｊｕｌｙ
１１－１４ꎬ ２００４.

[９] ＴＡＹＬＯＲ Ｓ Ｃꎬ ＤＥＭＡＮＧＥ Ｊ Ｊꎬ ＤＵＮＬＡＰ Ｐ Ｈꎬ ｅｔ ａｌ.
Ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ ｏｆ ｈｉｇｈ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｋｎｉｔｔｅｄ ｓｐｒｉｎｇ ｔｕｂｅｓ ｆｏｒ ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ
ｓｅａｌ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ[Ｃ]. ＡＩＡＡ－２００４－３８９０ꎬ ４０ｔｈ Ｊｏｉｎｔ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ
Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ａｎｄ Ｅｘｈｉｂｉｔꎬ Ｆｏｒｔ Ｌａｕｄｅｒｄａｌｅꎬ Ｆｌｏｒｉｄａꎬ Ｊｕｌｙ １１－１４ꎬ
２００４.

[１０] ＤＥＭＡＮＧＥ Ｊ Ｊꎬ ＤＵＮＬＡＰ Ｐ Ｈꎬ ＳＴＥＩＮＥＴＺ Ｂ Ｍꎬ ｅｔ
ａｌ. Ａｎ ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ ｏｆ ｈｉｇｈ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ａｉｒｆｒａｍｅ ｓｅａｌｓ ｆｏｒ ａｄｖａｎｃｅｄ
ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ｖｅｈｉｃｌｅｓ[Ｃ]. ＡＩＡＡ－ ２００７－ ５７４３ꎬ ４３ｒｄ Ｊｏｉｎｔ Ｐｒｏｐｕｌ￣
ｓｉｏｎ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ａｎｄ Ｅｘｈｉｂｉｔꎬ Ｃｉｎｃｉｎｎａｔｉꎬ Ｏｈｉｏꎬ Ｊｕｌｙ ８－１１ꎬ ２００７.

[１１] ＦＩＮＫＢＥＩＮＥＲ Ｊ Ｒꎬ ＤＵＮＬＡＰ Ｐ Ｈꎬ ＳＴＥＩＮＥＴＺ Ｂ Ｍꎬ
ｅｔ ａｌ. Ｏｎ ｔｈｅ ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ｏｆ ａ ｕｎｉｑｕｅ ａｒｃ ｊｅｔ ｔｅｓｔ ａｐｐａｒａｔｕｓ ｆｏｒ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｕｒｆａｃｅ ｓｅａｌ ｅｖａｌｕａｔｉｏｎｓ [ Ｃ]. ＡＩＡＡ － ２００４ － ３８９１ꎬ ４０ｔｈ

Ｊｏｉｎｔ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ａｎｄ Ｅｘｈｉｂｉｔꎬ Ｆｏｒｔ Ｌａｕｄｅｒｄａｌｅꎬ Ｆｌｏｒｉ￣
ｄａꎬ Ｊｕｌｙ １１－１４ꎬ ２００４.
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