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摘要 : 热防护作为防止发射台承载结构受到火箭发射燃气流烧蚀的区域性防护措施，是保证发射台能够可靠承载火箭的

关键环节。近年来，随着以长征二号丙运载火箭为代表的常规液体运载火箭发射频率逐年升高，发射台在火箭发射后的恢复

时间也大幅压缩。为此，提出发射台热防护的快速恢复方案，将烧蚀式防热技术与隔热式防热技术相结合，设计模块化的热

防护组件以实现快速更换。通过仿真、试验并进行搭载使用，结果表明，新式热防护的修复时间由3天缩短至1天，防护效

果良好，可以满足高密度火箭发射的使用需求。
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Research on the Thermal Protection Method for Rapid Repair of Launch Pad

FENG Chao1, XU Zheng1, WANG Yazhou1, ZHAO Yaming2, MA Xinbo2

(1. Beijing Institute of Space Launch Technology, Beijing, 100076; 2. Military Space Force, Beijing, 100193)

Abstract: Thermal protection is a regional protection measure covering the outer surface of the launch pad to prevent the bearing 

structure of the launch pad from being eroded by the rocket launch gas flow. It is a key link to ensure that the launch pad can reliably 

carry the rocket safely. In recent years, as the launch frequency of the conventional liquid carrier rocket represented by the Long 

March 2C rocket has increased year by year, the recovery time of the launch pad after the launch of the rocket has also been greatly 

reduced. Therefore, a rapid recovery scheme for thermal protection of the launch pad is proposed, which combines the ablation type 

heat protection technology with the absorption type heat protection technology, and the modular thermal protection components are 

designed to realize rapid replacement through simulation, test and use. The results show that the repair time of the new thermal 

protection is shortened from 3 days to 1 day, and the protection effect is good, which can meet the needs of high-density rocket launch.
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0　引 言

热防护覆盖于发射台外表面，是防止发射台承载

结构受到火箭发射燃气流烧蚀的区域性防护措施，是

保证发射台能够可靠承载火箭的关键环节。热防护不

合理不但将导致发射台受损，甚至可能影响发射台对

火箭的承载安全。热防护材料如果脱落产生碎片，也

容易与火箭碰撞从而影响火箭的起飞安全。近年来，

随着以长征二号丙运载火箭为代表的常规液体运载火

箭发射频率逐年升高，由于火箭转场后需要与发射台

可靠连接并开展后续的加注、测试流程，发射台在火

箭发射后的恢复时间也大幅压缩。因此，需要对发射

台的热防护进行改进，在不降低防护效果的同时，提

高热防护的可维修性，缩短维修周期，以适应火箭高

密度发射的使用需求。

航天领域应用较为成熟的热防护技术主要有

3种：烧蚀式防热、隔热式防热、辐射式防热。

烧蚀式防热，即对需防护结构涂覆较厚的有机材

料，当表面持续高温时，热流及热量通过材料的熔化

损失进行消耗，不会迅速传递到结构本身，该技术是

目前长征二号F运载火箭发射平台上使用的主要防护

技术，此技术在火箭发射后必须通过人工现场修补的

方式进行修复，维修后还需要一定的材料固化时间，

修复周期一般不低于 7 天，适用于防护面积较大的

设备。

隔热式防热，即火箭发射时的高温由复合材料板

或无机涂层等比热容大、熔点高和热导率大的材料隔

绝在金属本体外，该技术是目前长征五号、长征七号

等运载火箭发射平台上使用的热防护技术。其优点是
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防护成本低，缺点是耐热冲击的能力较差，一次火箭

发射后的消耗量比较大，且材料修复、更换难度大，

因此往往使用几次才进行更换。

辐射式防热，其机理是防热材料在受热温度升高

时，以辐射形式向周围辐射大量热能，通常由涂有高

辐射涂层的难熔金属、耐热外蒙皮、隔热层和内部结

构组成，缺点是无法承受热冲击，且使用及维护成本

高，此技术主要应用于航天器外表的防热［1-3］。

通过分析，目前航天领域常用的3种热防护技术

均存在不易维修的缺点，若直接采用某种技术均无法

满足快速修复的要求。针对高密度火箭发射的使用特

点，对多种热防护技术进行融合，对防护层结构进行

改进，通过仿真与试验手段对防护效果进行验证，提

出一种可快速修复的热防护方法，已在搭载使用中证

明防护效果良好。

1　现状分析

1.1　国外技术发展现状

在 20世纪 60～70年代，国外发射台、塔架使用

的多是无机腻子、类似混凝土的结构，这种结构防热

效率不高，很容易整体脱落，影响发射台的使用。

所以，从 20世纪 70年代起，美国的发射平台逐步过

渡到有机烧蚀涂层。20 世纪 80 年代 Dow Corning 公

司的 3-6376 研制的 T 快速固化涂层，应用于肯尼迪

航天中心的多个发射台上。 Launch-Complex 39

（LC39 综合发射中心用于大力神火箭发射）的热防

护选用 silicone rubber（Q3-6077）。欧洲的阿里安火

箭的发射台在箱型钢结构内的分隔舱室中用石棉合

成树脂板XM-600进行覆盖，如图 1所示。日本H-Ⅱ

火箭发射平台的行走装置采用铠装防护措施。

土星 V等大型活动发射台还在主框架内使用循环冷

水进一步降温［4-6］。由此可见，国外发射台的热防护

技术主要采用隔热式防热，与中国较多采用的烧蚀

式防热技术不同。

1.2　中国发射支持系统现状

中国常规液体火箭的高密度发射任务主要集中于

长征三号、长征二号丙2个火箭型号。其中2015年对

长征三号发射台热防护方案进行改进升级，表面仍采

用隔热式防热技术，涂层仍为有机底层与无机表层的

复合结构，借助有机底层来实现热防护材料与钢板之

间良好的结合力，同时通过利用无机表层耐高温、低

热导和耐高压的性能实现对火箭燃气流的防护。改进

后的热防护材料在抗烧蚀性能上得到明显提升，与金

属的结合力更大，克服了前一代热防护材料中曾经出

现的因发射振动导致的涂层局部脱落，露出金属本体

的现象，确保了发射台本体的安全。但是，由于新材

料仍采用隔热式的防热技术，每次使用后需要对消耗

的部位进行修补以确保表面平整，修复周期一般需要

2~3天，如图2~3所示。

长征二号丙等各类小型发射台普遍采用的热防护

方式主要为涂覆式和防护板式两种。涂覆式为传统烧

蚀式防热技术，采用与长征三号发射台类似的涂层材

料，主要用于发射密度较低的火箭或武器型号。防护

板式为小型发射台上正在尝试使用的一种热防护方法，

采用隔热式防护技术，将复合材料板等隔热材料安装

图1　阿里安Ⅴ发射台

Fig.1　Ariane V launch pad

图2　长征三号发射台热防护施工后

Fig.2　After thermal protection construction of Long March 3 

launch pad

图3　长征三号发射台发射后

Fig.3　Long March 3 launch pad after the rocket launch
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在护板内部，通过隔热材料阻隔高温，如图 4所示。

经多次发射任务使用表明，其防护效果能够满足要求，

但是由于钢板制作的护板在每次火箭发射后均存在一

定程度的烧蚀变形，如图5所示，变形后形成的应力

导致护板与发射台本体的连接螺栓较难拆卸，而螺栓

本身也存在烧蚀损坏的情况，一旦损坏只能采用切割

破坏的方式进行更换，每次更换周期约5天，因此每

次使用后只能进行简单校形，在发射台中修时才进行

更换，仍无法解决维修性差的问题。

2　热防护的必要性

发射台热防护的必要性主要包括：

a）常规液体运载火箭由于起飞质量较大，通常

采用大排量、高燃压、高燃温、大口径发动机，燃气

流直接烧蚀作用到发射台表面，如图 6 所示，其温

度、压力等载荷较使用固定发动机的火箭相比都较

高，发射台烧蚀环境恶劣。

b）发射台承载结构基本材料为Q345。在发射环

境中，发射台结构受燃气流作用温度升高，力学性能

下降，图 7为Q345高温下屈服极限与常温下屈服极

限比值关系。发射台承载台体采用钢板拼焊的盒型梁

结构，内部为中空隔层，如不进行热防护，在火箭发

射燃气流作用下极易发生变形和破坏。

c）用于高密度火箭发射的小型发射台与长征五

号等大型发射台相比，不仅大小规模不同，在结构形

式上也存在很大差异，主要表现为小型发射台一般采

用悬臂式支撑结构，受到烧蚀后主体结构受损更加严

重，而主体结构受损后的生产、更换周期较长，如

图8所示。由于是用于执行高密度火箭发射任务的发

射台，火箭发射后修复的时间相对长征五号等大型发

射台较短，往往不超过5天，热防护的修复时间需要

控制在1~2天，仅留有现场更换备件的时间，无法在

任务间隔期间进行大规模检修。

综上所述，发射台采用必要的热防护技术是确保

发射台功能正常、火箭安全发射的有效措施。对于执

行高密度火箭发射任务的发射台，可快速修复与确保

安全同样重要。

3　可快速修复热防护方案

3.1　发射环境仿真分析

以长征二号丙火箭发射台为例，火箭起飞过程的

图4　长征二号丙发射台热防护

Fig.4　Thermal protection of Long March 2C launch pad

图5　长征二号丙发射台烧蚀损坏的护板

Fig.5　Ablation damaged shield of Long March 2C launch pad

图6　发射台被烧蚀工况

Fig.6　Ablation condition of launch pad

图7　Q345屈服极限与温度关系曲线

Fig.7　Q345 yield limit vs temperature curve

图8　火箭发动机燃气流烧蚀后的发射台表面

Fig.8　The surface of launch pad after ablation by rocket engine 

gas flow
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直接烧蚀区域为发射台上表面、导流孔侧壁，其它表

面在不同时间均受燃气流场烧蚀冲刷，在火箭起飞

20 m高度时燃气流中心开始作用在发射台上表面，烧

蚀参数达到最大，随后烧蚀参数峰值开始下降，烧蚀

主要区域中发射台上表面、导流孔侧壁及支臂局部温

度在 800 K以上，最大温度达到 1 240 K，如图 9~10

所示。经过仿真分析，将以上区域定为发射台需要进

行热防护的部位。

3.2　热防护结构

为克服现有涂覆式和防护板式防热均无法快速修

复的缺点，将涂覆式防热技术与防护板式防热技术相

结合，设计新式多层热防护组件，即在隔热材料上覆

盖护板，护板表面涂覆热防护涂层，如图11所示。护

板表面的热防护涂层用于对护板本身进行防热加强，

避免因护板过度变形导致的拆卸困难。对于连接螺栓

等薄弱环节，使用纤维增强塑料螺栓替代金属螺栓，

确保螺栓即使在已被烧蚀的情况下仍可正常更换。

同时，组件整体采用模块化设计，即将需要防护

的区域分成4种共20件可以单独拆卸更换的模块，如

图12所示。组件的全部生产及修复工作在厂家进行，

现场仅对热防护组件进行更换。换用新型热防护组件

后，发射台热防护在火箭发射后的修复时间由3天缩

短到了1天，维修难度也大大降低。

3.3　热防护涂层材料选择

由于热防护组件需要从厂家通过物流运输至发射

场，运输过程中的振动可能导致表层的涂层产生裂纹

甚至破损，因此无法采用大型发射台目前采用的无机

热防护涂料方案。目前考虑采用的热防护涂层有酚醛

型模塑料或铝基陶瓷涂层两种。

酚醛型模塑料涂层主要由树脂和增强纤维材料混

合制成。目前常用的树脂材料有改性酚醛树脂（如羟

甲基尼龙、环氧树脂改性酚醛树脂等）、镁酚醛、耐

高温酚醛（如氨酚醛、硼酚醛、新酚树脂等）等。增

图9　发射台表面燃气流场温度仿真

Fig.9　Simulation of gas flow field and temperature on launch pad 
surface

图10　发射台表面燃气流场压力仿真

Fig.10　Pressure simulation of gas flow field on launch pad 
surface

图11　发射台新型热防护组件结构

Fig.11　Structure of new type thermal protection assembly for 

launch pad

图12　发射台热防护组件防护部位

Fig.12　Protection parts of thermal protection components of 

launch pad
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强纤维材料有加捻纱、无捻粗纱、高硅氧纤维、玻璃

纤维开刀丝等。初步选用树脂传递模塑（Resin Trans‐

fer Molding，RTM）、层压成型玻璃酚醛两种酚醛型

模塑料涂层。

RTM工艺是一种复合材料闭模成型工艺，方法

是先将纤维增强材料按制品形状制成预制件，放入模

腔内，然后加压注入树脂，使其完全浸渍纤维预制件

后固化成型，最后脱模得到制品。层压成型玻璃酚醛

是将预浸过树脂胶液的玻璃纤维布或其他织物剪裁成

所需的形状，然后在金属模具中模压成型。使用酚醛

型模塑料涂层的三维编织复合材料可以直接达到最终

制件的尺寸，不需再进行机械加工，避免了由加工造

成的纤维损伤，具有设备投资少、生产过程能耗低、

污染小、适于成型复杂形状制品等优点，所以特别适

用于三维织物增强复合材料的成型。

铝基陶瓷多功能涂层采用铝基粉芯的丝材制备而

成，如图 13所示，其同时具备陶瓷粉末材料和金属

丝材的优点，采用热喷涂的施工方式，既实现了防

热，又具备一定的防腐功能，在高温下的耐腐蚀、耐

磨性能优异。

3.4　发射环境试验

利用某发射台进行实际发射环境搭载烧蚀试验。

将不同材料的试验件安装于发射台上的指定位置，进

行多次搭载，记录并分析每次搭载试验前、后试件的

烧蚀状态，如钢板基材在防护下的变形量、热防护涂

层每次发射后的烧蚀厚度等，判断复合烧蚀涂层的性

能。对所选测试位置的钢板进行预先涂覆，通过此前

对发射台表面燃气流静温度的分析，可大致确定上述

位置烧蚀的温度峰值和烧蚀时间。

RTM试验前后对比如图14所示。

层压成型玻璃酚醛前后对比如图15所示。

铝基陶瓷多功能涂层试验前后对比如图 16

所示。

对所有试验件的烧蚀损耗厚度、质量损失率进行

汇总如表1所示。

图13　铝基涂层组织结构

Fig.13　Microstructure of aluminum based coating

图14　RTM试验前后对比

Fig.14　Comparison of coating process of thermal protective 

coating before and after RTM test

图15　层压成型玻璃酚醛试验前后对比

Fig.15　Comparison of laminated glass before and after phenolic 

test

图16　铝基陶瓷多功能涂层试验前后对比

Fig.16　Comparison of aluminum based ceramic multifunctional 

coating before and after test
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分析试验结果，可得出初步结论：

a）RTM试验件随着烧蚀次数的增加，编织物逐

渐烧蚀至消失，烧蚀表面大量碳层累积，表面碳层不

均匀，出现多处沟槽。

b）层压成型玻璃酚醛试验件在被烧蚀后逐层烧

蚀剥落，表面平整且无碳层累积。

c）铝基陶瓷涂层在内护板处受到燃气流冲刷后，

只出现局部涂层的剥落，整体涂层保持良好。

d）两种涂层的钢板基材均未出现严重变形，防

护组件底部的护板固定螺栓在现场可以实现快速拆

装，证明现场快速修复方案的可行性。

3种涂层材料均能满足使用要求，综合考虑修复

周期、维护成本、防护效果等方面，推荐采用层压成

型玻璃酚醛或铝基陶瓷涂层作为热防护组件的涂层。

4　结 论

发射台是确保运载火箭可以执行高密度发射任务

的关键产品，发射台热防护不但需要确保发射台可靠

支撑火箭，还需要具备快速修复的能力。为实现这一

目标，将涂覆式防热技术与防护板式防热技术相结

合，设计新型模块化的热防护组件，通过仿真试验并

进行搭载使用，新式热防护的修复时间由3天缩短至

1天，实现了快速修复的目标。通过对高密度火箭发

射任务下发射台的热防护技术进行探索，为其他发射

装置的防热设计提供借鉴。
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表1　热防护涂层发射环境试验

Tab.1　Emission environment test of thermal protective coating

试件

号

1#

2#

5#

8#

9#

材料

酚醛型模塑料

层压玻璃酚醛

钢板+铝基陶瓷

改性环氧涂层

搭载

次序

第1次

第2次

第3次

第1次

第2次

第1次

第2次

第1次

第1次

单次烧蚀

厚度/mm

2.2

0.6

1.1

0.9

0.1

2.9

1.1

2

—

质量

损失率/%

11.36

7.37

8.58

2.47

0.88

16.11

7.71

—

—

烧蚀结果描述

   烧蚀表面呈碳黑色，防护板表面局部碳层脱落，编织物部分脱落，无沟槽与孔洞缺陷，最大

烧蚀厚度出现于螺栓孔附近。

   烧蚀表面呈碳黑色，防护板表面局部碳层进一步脱落，编织物大部分脱落，局部碳层剥落，

边部剥落严重，最大烧蚀厚度出现于边部。

   烧蚀表面呈碳黑色，编织物全部被烧蚀，表面碳层不均匀剥落严重，出现多处沟槽。

   表层烧蚀，呈碳黑色，程度较轻，编织物基本无损坏，表面平整，无孔洞缺陷。

   表层烧蚀，呈碳黑色，与第1次烧蚀结果相差不大，编织物基本无损坏，表面平整，边角出现

轻微剥落。

   试验板逐层烧蚀，无黑色碳层累积，烧蚀后表面平整，呈初始黄色；整体无剥落、孔洞缺陷；

四周边烧蚀后呈细致的层状；背温面小区域表层掀起。

   烧蚀后表面平整，大部分呈灰白色，无局部剥落、孔洞缺陷，四周边烧蚀后呈细致的层状，

背温面边部区域表层掀起。

   钢板表层涂料大部分保持完好，边部小区域出现剥落，露出钢板。

   由于涂覆时钢板表层油漆未清除，导致试验时涂层被全部冲刷脱离，无试验结果。
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