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刚性隔热瓦对舱段结构动特性影响规律分析 

郭静，程昊，张忠，刘宝瑞 

（北京强度环境研究所 可靠性与环境工程技术重点实验室，北京 100076） 

摘要：目的 分析刚性隔热瓦尺寸、瓦间缝隙大小及热环境对典型舱段结构动特性的影响规律。方法 以刚

性隔热瓦式热防护系统的高超声速飞行器舱段结构为研究对象，建立其动力学模型，分别研究自由-自由边

界条件下刚性隔热瓦尺寸及瓦间缝隙大小对舱段结构动特性的影响规律。开展热环境下舱段结构的稳态热

传导分析，获得热环境下舱段结构的温度场分布，然后将温度场作为载荷，进行舱段结构自由-自由边界条

件下的热模态计算，分析热环境对刚性隔热瓦式热防护舱段结构动特性的影响规律。结果 刚性隔热瓦尺寸

从 150 mm 增加至 250 mm 时，舱段第 1 阶弯曲模态频率从 114.40 Hz 提高至 114.55 Hz，提高了 0.13%。刚

性隔热瓦间缝隙大小从 0.8 mm 增加至 1.5 mm 时，舱段第 1 阶弯曲模态频率从 114.50 Hz 提高至 114.77 Hz，

提高了 0.24%。典型热环境下舱段结构最大热应力为 0.014 4 MPa，最大热变形为 0.206 mm，刚性隔热瓦间

缝隙尺寸取 0.8 mm 时，满足要求。常温和热环境下，舱段结构第 1 阶弯曲模态频率分别为 114.50、114.48 Hz，

温度载荷导致舱段结构弯曲模态频率降低 0.017%。结论 自由-自由边界条件下，在合理的设计范围内，刚

性隔热瓦尺寸及刚性隔热瓦间缝隙大小对舱段结构动特性影响均较小。线性温度梯度工况下，温度场引起

的热变形和热应力也很小，因此热环境对舱段结构热模态特性的影响亦很小，可以不予过分考虑。 
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Effect of Rigid Insulating Tiles on Dynamical Property of Aerospace Module Structure 

GUO Jing, CHENG Hao, ZHANG Zhong, LIU Bao-rui 

(1. Science and Technology on Reliability and Environment Engineering Laboratory, Beijing Institute of Structure and  

Environment Engineering, Beijing 100076, China) 

ABSTRACT: The effects of the rigid insulating tiles size, the gap size among tiles and the thermal environment on the dynami-

cal property of aerospace module structure are analyzed. The dynamical model is developed for hypersonic vehicle module 

structure with rigid insulating tiles thermal protection system (TPS). The effects of the rigid insulating tiles size and the gap size 

among tiles on dynamical property of aerospace module structure under free-free boundary conditions are investigated, respec-

tively. Moreover, the steady thermal analysis is conducted for the aerospace module structure under a thermal environment. The 
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distribution of the temperature field is obtained. Then the thermal mode under free-free boundary condition is studied by taking 

the temperature field as thermal load. The effects of thermal environment on the dynamical property of aerospace module struc-

ture with rigid insulating tiles are carried out. The first bending mode frequency increases from 114.40 Hz to 114.55 Hz while 

the rigid insulating tiles size increases from 150 mm to 250 mm, which increased rate is 0.13%. The first bending mode fre-

quency increases from 114.50 Hz to 114.77 Hz while the gap size among tiles increases from 0.8mm to 1.5mm, which increased 

rate is 0.24%. The maximum thermal stress and thermal deformations are 0.014 4 MPa and 0.206 mm under the typical thermal 

environment, respectively. The gap size is 0.8 mm, which meets the requirement enough. The first bending mode frequencies are 

114.50 Hz and 114.48 Hz at room and high temperature, respectively. The temperature load leads the first bending mode fre-

quency to decrease by 0.017%. In the reasonable design domain, for aerospace module structure under free-free boundary condi-

tions, the effects of the rigid insulating tiles size and the gap size among tiles on its dynamical property are both inconsiderable. 

Under the linear temperature gradient case, the thermal deformation and the thermal stress caused by the thermal load are much 

smaller. So the effects of thermal environment on the dynamical property of aerospace module structure are also negligible. 

KEY WORDS: hypersonic vehicles, thermal protection system (TPS), dynamical property, rigid insulating tiles size, gap size, 

thermal environment 

高超声速飞行器是 21世纪航空航天发展的主要

方向之一，其飞行过程中经受着严酷的气动热、气

动噪声、振动等复合环境。机身、机翼大面积迎风

区 /背风区的热防护系统是高超声速飞行器的关键

部件[1-5]。 

刚性隔热瓦是高超声速飞行器的一种典型热防护

系统[6-7]。由于刚性隔热瓦是以阵列的形式敷设于机体

表面的，因此瓦与瓦之间的缝隙是不可避免的[8-10]。

该缝隙一方面给单块刚性隔热瓦热膨胀变形预留了

空间，另一方面也可以协调刚性隔热瓦间的受载变

形 [11-13]。刚性隔热瓦对飞行器结构动特性的影响研

究对飞行器性能评价意义重大。徐超等 [14]、尹凯军

等 [15-16]对陶瓷瓦热防护系统尺寸进行了优化。任青

梅等 [17-18]详细阐述了热防护系统试验验证技术的国

内外进展。黄世勇等[19]、任青梅等[20]基于气动加热

工程算法，对典型 C/SiC 刚性非烧蚀式防热结构进行

了气动加热与温度场耦合分析，指出设计热防护系统

时必须考虑气动加热 /结构温度之间的耦合作用。

Maine 大学的 Derar[21]针对 NASA 航天飞机翼面试验

件中选取出的无隔热瓦蜂窝板和有隔热瓦蜂窝板试

验件，通过试验研究了隔热瓦对飞行器壁板结构振动

特性的影响。唐陶等[22-24]在给定热环境及动态随机载

荷条件下，开展了动载下热防护系统典型组件防热有

效性研究。王亮等[25]研究了金属热防护系统的动力学

建模及简化计算方法。从现有文献看，有关刚性隔热

瓦尺寸及瓦间缝隙大小对飞行器结构动特性影响的

研究和热环境对带刚性隔热瓦式热防护系统飞行器

结构动特性影响的研究均相对较少[26]。 

本文以航天飞机刚性隔热瓦式热防护系统为研

究对象，建立刚性隔热瓦式热防护舱段结构动力学模

型，分别研究了自由-自由边界条件下刚性隔热瓦尺

寸及瓦间缝隙大小对舱段结构动特性的影响规律。在

此基础上，进一步分析了热环境对刚性隔热瓦式热防

护舱段结构动特性的影响规律，给出了热环境下舱段

结构的温度场分布、热应力、热变形云图，并将热环

境下舱段结构动力学特性与常温环境进行了对比。研

究表明，在合理的设计范围内，刚性隔热瓦尺寸及瓦

间缝隙大小对舱段结构动特性的影响均较小。线性温

度梯度工况下，温度场引起的热变形很小，不会导致

刚性隔热瓦间缝隙消失，刚性隔热瓦相互接触。温度

场产生的热应力也很小，因此热环境对舱段结构模态

特性的影响亦很小。 

1  有限元模型建立 

刚性隔热瓦式热防护系统典型组件由刚性隔热

瓦（中低温隔热材料）及应变隔离垫组成，如图 1

所示。 
 

 
 

图 1  刚性隔热瓦式热防护系统典型组件 
Fig.1 Typical module of the thermal protection system (TPS) 

with rigid insulating tiles 
 

有限元建模时，刚性隔热瓦式热防护系统典型组

件中，应变隔离垫及刚性隔热瓦均采用实体（Solid）

单元模拟，应变隔离垫厚度为 3 mm，刚性隔热瓦厚

度为 57 mm，刚性隔热瓦式热防护系统典型组件的总

厚度为 60 mm，实体单元间采用共结点方式连接。刚

性隔热瓦式热防护系统典型组件有限元模型如图 2

所示。 
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图 2  刚性隔热瓦式热防护系统典型组件有限元模型 

Fig.2 The finite element model of the typical module of the 
thermal protection system (TPS) with rigid insulating tiles 

 

为了研究刚性隔热瓦式热防护系统对舱段结构

动特性的影响，针对刚性隔热瓦式热防护系统防热方

案，建立刚性隔热瓦式热防护舱段结构动力学模型。

舱段为圆筒结构，轴向长度为 4 600 mm，直径为

1 500 mm。有限元建模时，舱段中冷结构采用壳

（Shell）单元模拟，厚度为 2 mm。将刚性隔热瓦式

热防护系统典型组件与冷结构采用共结点方式连接，

得到刚性隔热瓦式热防护舱段结构有限元模型，如图

3 所示。 

 
图 3  刚性隔热瓦式热防护舱段结构动力学模型 

Fig.3 The dynamical model of the cabin of the thermal  
protection system (TPS) with rigid insulating tiles 

2  刚性隔热瓦尺寸对舱段结构动特

性影响规律分析 

针对刚性隔热瓦式热防护舱段结构，开展自由-

自由边界条件下刚性隔热瓦尺寸分别为 150、200、

250 mm 的模态分析，刚性隔热瓦间缝隙大小均为

0.8 mm，不同刚性隔热瓦尺寸的舱段模态频率见表 1。

刚性隔热瓦尺寸为 200 mm 的舱段呼吸、弯曲模态振

型分别如图 4、图 5 所示。刚性隔热瓦尺寸为 150、

250 mm 的舱段呼吸、弯曲模态振型与刚性隔热瓦尺

寸为 200 mm 类似，不再重复给出。 
 

表 1  不同刚性隔热瓦尺寸的舱段模态频率 
Tab.1 The frequencies of the cabin with different rigid insu-

lating tiles size 

呼吸模态频率/Hz 
弯曲模态

频率/Hz

 

第 1 阶 第 2 阶 第 3 阶 第 1 阶 

150 1.81 5.11 9.71 114.40 

200 1.95 5.52 10.49 114.50 

250 2.08 5.88 11.15 114.55 

 
 

图 4  舱段呼吸模态振型 
Fig.4 The breathing mode shape of the cabin: a) first order; b) 

second order; c) third order 
 

 
 

图 5  舱段第 1 阶弯曲模态振型 
Fig.5 The first bending mode shape of the cabin 

刚性隔热 

瓦尺寸/mm 
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结合表 1 和图 4、5 可知，在合理的设计范围内，

刚性隔热瓦尺寸对舱段呼吸模态频率和弯曲模态频

率的影响均较小。从弯曲模态频率看，刚性隔热瓦尺

寸从 150 mm 增加至 250 mm 时，舱段第 1 阶弯曲模

态频率从 114.4 Hz 提高至 114.55 Hz，提高的绝对幅

度和相对幅度分别为 0.15 Hz 和 0.13%。 

3  刚性隔热瓦间缝隙大小对舱段结

构动特性影响规律分析 

针对刚性隔热瓦式热防护舱段结构，开展自由-

自由边界条件下刚性隔热瓦间缝隙大小分别为 0.8、

1.0、1.5 mm 的模态分析，刚性隔热瓦尺寸均为

200 mm，刚性隔热瓦间缝隙大小不同的舱段模态频

率见表 2。刚性隔热瓦间缝隙大小为 1.0、1.5 mm 舱

段的呼吸、弯曲模态振型与瓦间缝隙大小为 0.8 mm 
 

表 2  刚性隔热瓦间缝隙大小不同的舱段模态频率 
Tab.2 The frequencies of the cabin with different gap size of 

rigid insulating tiles 

呼吸模态频率/Hz 
弯曲模态

频率/Hz 

刚性隔热 

瓦间缝隙 

大小/mm 第 1 阶 第 2 阶 第 3 阶 第 1 阶 

0.8 1.95 5.52 10.49 114.50 

1.0 1.95 5.52 10.48 114.59 

1.5 1.95 5.52 10.48 114.77 
 

时类似，不再重复给出。 

表 2 可知，在合理的设计范围内，刚性隔热瓦间
缝隙大小对舱段呼吸模态频率和弯曲模态频率的影
响均较小。从弯曲模态频率看，刚性隔热瓦间缝隙大
小从 0.8 mm 增加至 1.5 mm 时，舱段第 1 阶弯曲模态
频率从 114.50 Hz 提高至 114.77 Hz，提高的绝对幅度
和相对幅度分别为 0.27 Hz 和 0.24%。 

4  热环境对刚性隔热瓦式热防护舱

段结构动特性影响规律分析 

针对刚性隔热瓦式热防护舱段结构，开展自由-

自由边界条件下热环境对舱段结构动特性影响规律

研究，刚性隔热瓦尺寸为 200 mm，瓦间缝隙大小取

0.8 mm。原因是，如果瓦间缝隙大小为 0.8 mm 时，

温度场产生的热变形不会导致刚性隔热瓦间缝隙消

失，刚性隔热瓦相互接触，那么缝隙尺寸为 1.0、

1.5 mm 时，上述问题更不可能发生。 

舱段结构典型热环境条件：外表面一端温度为

1 400 ℃，另一端温度为 1 000 ℃，中间为线性插值，

内表面冷结构温度为 150 ℃。首先进行热环境下舱段

结构的稳态热传导分析，获得热环境下舱段结构的温

度场分布，然后将温度场作为载荷，进行舱段结构的

热模态分析。图 6 为热环境下舱段结构温度场分布云

图，可以看出，舱段结构存在轴向和厚度方向两个方

向的温度梯度。图 7 和图 8 分别为热环境下舱段结构 

 
 

图 6  温度场云图 
Fig.6 The contour of the temperature field: a) axial; b) circular: c) the TPS module with rigid insulating tiles 

 

 
 

图 7  Mises 应力云图 
Fig.7 The contour of the Mises stress: a) the cabin; b) the TPS module with rigid insulating tiles 
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图 8  位移云图 
Fig.8 The contour of the displacement: a) the cabin; b) the TPS module with rigid insulating tiles 

 
热应力及热载荷引起的位移云图。从热应力云图看，

热环境下舱段结构热应力很小，最大为 0.014 4 MPa。

从热载荷引起的位移云图看，热环境下舱段结构的位

移也很小，最大为 0.206 mm。由此可知，刚性隔热

瓦间缝隙尺寸取 0.8 mm 时，满足要求，温度场产生

的热变形不会导致刚性隔热瓦间缝隙消失，即不会出

现刚性隔热瓦间相互接触的情况。 

常温和热环境下舱段结构模态频率见表 3。从表

3 中可知，与常温相比，热环境下呼吸模态频率略有

升高，弯曲模态频率略有降低，幅度均很小。从弯曲

模态频率看，温度载荷导致舱段结构弯曲模态频率降

低的绝对幅度和相对幅度分别为 0.02 Hz 和 0.017%。 
 

表 3  常温和热环境舱段模态频率 
Tab.3 The frequencies of the cabin under room and high 

temperature 

呼吸模态频率/Hz 
弯曲模态频

率/Hz 温度工况 

第 1 阶 第 2 阶 第 3 阶 第 1 阶 

常温 1.95 5.52 10.49 114.50 

热环境 1.96 5.53 10.50 114.48 

5  结论 

本文以航天飞机刚性隔热瓦式热防护系统为研

究对象，建立了刚性隔热瓦式热防护舱段结构动力学

模型，分别研究了自由-自由边界条件下刚性隔热瓦

尺寸及瓦间缝隙大小对舱段结构动特性的影响规律。

在此基础上，进一步分析了热环境对刚性隔热瓦式热

防护舱段结构动特性的影响规律，给出了热环境下舱

段结构的温度场分布、热应力、热变形云图，并将热

环境下舱段结构动力学特性与常温环境进行了对比。

可以得到如下结论。 

1）刚性隔热瓦尺寸对舱段结构模态频率的影响

较小。 

2）刚性隔热瓦间缝隙大小对舱段结构模态频率

的影响也较小。 

3）温度场产生的热变形很小，不会导致刚性隔

热瓦间缝隙消失，即不会出现刚性隔热瓦间相互接触

的情况；温度场产生的热应力也很小，因此热环境对

舱段结构模态频率的影响也较小。 
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