
Над созданием многоразовых аэрокосмических
летательных аппаратов ученые и инженеры веду-
щих космических держав мира работают уже более
полувека. Полеты орбитальных космических само-
летов «Спейс Шаттл» (США) и «Буран» (СССР)
убедительно доказали техническую возможность
их создания, но вместе с тем продемонстрировали
и недостатки, к которым относится высокая стои-
мость изготовления и эксплуатации, а также недо-
статочная надежность [1]. Несмотря на то, что эти
программы были закрыты, работы по созданию
возвращаемых транспортно-космических систем
продолжаются, поскольку существенно снизить
стоимость выведения объектов на орбиту позволит
только многократное их использование. 

Многоразовая транспортно-космическая систе-
ма (МТКС) – это космический корабль, конструк-
ция которого предусматривает многократное
использование всего корабля или его основных
частей после возвращения из полета. В настоящее
время наиболее перспективными являются двух-
ступенчатые транспортно-космические системы,
состоящие из самолета-разгонщика и орбитально-
го космического самолета (ОКС).

Одна из основных проблем создания как само-
лета-разгонщика, являющегося крылатой первой

ступенью, так и орбитального космического само-
лета, состоит в разработке материалов жаростой-
ких и теплозащитных конструкций, требования к
которым существенно отличаются от таковых для
одноразовых изделий ракетно-космической техни-
ки, поскольку здесь аблирующая тепловая защита
практически не используется.

Требования к теплозащитным и жаростойким
материалам аэрокосмических летательных аппара-
тов транспортно-космических систем определены
на основании анализа требований к соответствую-
щим конструкциям [2]. Несмотря на то, что на
орбитальном космическом самолете максималь-
ные тепловые потоки реализуются при спуске в
атмосфере, а на самолете-разгонщике на участке
выведения, температуры функционирования
жаростойких конструкций МТКС и теплозащит-
ных конструкций ОКС идентичны, и основные
требования к материалам этих конструкций также
одинаковы. Максимальные рабочие температуры
составляют 1150-1100 °С, количество термоциклов –
100-500, общее время работы материалов при мак-
симальных температурах – 1700-2000 минут.
Наиболее сложной задачей является разработка
теплозащиты наветренной части орбитального
космического самолета, так здесь температуры
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порядка 1100 °С реализуются на площади, которая
составляет 40-45 % от всей поверхности корабля.

Украинскими специалистами разработана теп-
лозащитная конструкция с металлической наруж-
ной панелью для многоразовых аэрокосмических
аппаратов. Целью данной работы является опреде-
ление основных проблемных вопросов выбора
материалов и технологий для изготовления данной
теплозащиты. 

При выборе жаростойких материалов теплоза-
щитных конструкций основными критериями
являются удельные прочностные свойства, кото-
рые должны сохраняться при большом количестве
термоциклов в рабочем диапазоне температур. При
существующем уровне производства предпочтение
следует отдать новым сплавам с повышенными
механическими характеристиками, поскольку
металлы являются самыми надежными конструк-
ционными материалами, их преимущества обу -
словлены наличием металлической связи, что при-
дает им способность к пластической деформации и
самоупрочнению, а также позволяет вести обра-
ботку давлением и изготавливать сложнопрофиль-
ные и тонкостенные конструкции.

Выбор материалов проводился с учетом макси-
мальных напряжений в силовых элементах тепло -
защитной конструкции, полученных на основе ана-
лиза ее напряженно-деформированного состояния
(рис. 1), выполненного методом конечных элементов
с использованием пакета программ MSC. Nastran.

Геометрические параметры макета теплозащит-
ной конструкции (рис. 2):

- размер плитки 144×144 мм2,
- толщины наружной обшивки 0,4 мм,
- толщины внутренней обшивки 0,15 мм,
- высота трехслойной панели 12 мм,
- размер грани сотового заполнителя 15 мм,
- толщина стенки опоры 0,1 мм, 
- толщина стенок сотового заполнителя и боко-

вых ограничителей 0,1 мм.
Максимальные механические и тепловые на -

грузки, действующие на теплозащиту при старте и

возвращении многоразового космического аппара-
та, включают нагружение аэродинамическим дав-
лением на нижнем атмосферном участке спуска и
посадке – 0,05 МПа, и нагружение давлением 0,01
МПа при возвращении при температуре наружной
поверхности 1100 °С и 200 °С в точке контакта с
силовой оболочкой космического аппарата.
Наружное давление, действующее на исследуемые
конструкции, рассчитывается с учетом коэффици-
ента безопасности на давление f=1,3, его макси-
мальные значения составляют соответственно
0,065 МПа и 0,013 МПа.

Оптимальным вариантом расчета является
нагружение давлением 0,013 МПа при температуре
наружной поверхности 1100 °С, поскольку при
этом реализуются максимальные тепловые расши-
рения панелей плитки и, соответственно, в кон-
струкционных элементах возникают максималь-
ные напряжения. Результаты прочностного анали-
за (таблица 1), показали, что максимальные напря-
жения в различных элементах конструкции при
температуре 20 °С составляют 196 МПа, при темпе-
ратуре 900 °С – 464 МПа, а при температуре
1100 °С – 44 МПа.

Наиболее распространенными жаростойкими
сплавами, используемыми в конструкциях много-
разовых аэрокосмических аппаратов, работающих
при повышенных температурах, являются диспер-
сионно стареющие сплавы на основе нихрома –
нимоники. Теплозащитные конструкции КА X-33,
ARMOR, NASA Langley Research Center, а также
наружная панель компании Dutch Space, изготов-
лены из сплава данного класса – Inconel 617.
Однако его предел прочности при температуре
900 °С составляет 120 МПа, прочность известных
жаростойких нимоников при данной температуре
не превышает 230 МПа, их рабочие температуры
ограничены 900 °С, удельный вес – 8300 кг/м3.

При термоциклировании в диапазоне темпера-
тур 20-1100 °С в окислительной среде, что харак-
терно для участка спуска в атмосфере многоразо-
вых аэрокосмических аппаратов, способны рабо-

Рис. 1. Модель теплозащитной конструкции Рис. 2. Макет теплозащитной конструкции
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тать дисперсно-упрочненные порошковые сплавы
с оксидом иттрия (Y2O3), поскольку он упрочняет
сплав при высоких температурах и способствует
образованию прочной защитной пленки на поверх-
ности. Такой сплав ЮИПМ-Ni20Cr6Al, получае-
мый по порошковой технологии и имеющий пони-
женный удельный вес – 7500 кг/м3, разработан
специалистами Института проблем материалове-
дения НАН Украины (ИПМ НАНУ) и ГП «КБ
«Южное». Зависимость прочности сплава при рас-
тяжении от температуры приведена на рис. 3.

Близкие значения прочности в вакууме и на воз-
духе свидетельствуют о высокой стойкости к окисле-
нию материала, при этом прочность сплава при тем-
пературах до 1100 °С превышает напряжения, возни-
кающие в теплозащитной конструкции (таблица 1).
Запас прочности, определяемый как отношение пре-
дела прочности при данной температуре к макси-
мальным напряжениям, возникающем в каждом
силовом элементе, составляет не менее 1,35. 
По результатам прочностных расчетов сплав
ЮИПМ-Ni20Cr6Al пригоден для жаростойких сило-

Таблица 1

Результаты оценки прочности силовых элементов плитки

Силовой элемент Расчетный случай
Температура, 

°С
Максимальное напряжения,

МПа

Пластина верхняя

Давление 20 46,9

Температура 1100 7,6

Температура+давление 1100 7,5

Соты

Давление 20 167,4

Температура 1100 43,8

Температура+давление 1100 32,3

Пластина нижняя

Давление 20 116,7

Температура 1100 41,7

Температура+давление 1100 44,0

Пластины боковые

Давление 20 196,4

Температура 1100 38,5

Температура+давление 1100 22,5

Опоры

Давление 20 173,2

Температура 900 463,9

150 725,7

Температура+давление 900 452,6

150 655,5

Рис. 3. Прочность сплава при растяжении: а – на воздухе, б – в вакууме
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вых элементов теплозащитной конструкции много-
разовых аэрокосмических аппаратов и может быть
использован для изготовления макета конструкции.

Однако те свойства сплава, которые опреде-
ляют его работоспособность при повышенных тем-
пературах, вызывают определенные проблемы при
его технологических переделах, первым из кото-
рых является прокат заготовок до листов различ-
ной толщины.

Сплав ЮИПМ-Ni20Cr6Al, полученный по
порошковой технологии, имеет повышенную пори-
стость, и его нельзя нагревать в атмосфере воздуха,
поскольку при температуре свыше 1000 °С при
наличие открытой пористости происходит насы-
щение структуры кислородом, что приводит к
охрупчиванию заготовок. Вследствие этого на
начальном этапе, при прокатке заготовки от 24 до
3,5 мм была использована холодная прокатка на
прокатном стане «DUO 500» (ИПМ НАНУ) со
степенью обжатия 2-3% за проход с промежуточ-
ными отжигами в вакууме.

При толщине листа 3,5 мм сплав имеет только
закрытую пористость, поэтому дальше ведется
горячая прокатка с промежуточными отжигами на
воздухе до толщин 0,4 мм. Для получения фольг
толщиной менее 0,1 мм использована холодная
прокатка, что обусловлено окислением поверхно-
сти сплава при высоких температурах.

Металлографические исследования фольги
сплава ЮИПМ-Ni20Cr6Al, проведенные на образ-
цах в виде полос шириной 10…15 мм, ориентиро-
ванных вдоль проката, показали, что после терми-
ческой обработки и проката при получении фоль-
ги, на ее поверхности формируется плотная оксид-
ная пленка толщиной 1,5…2 мкм (рис. 4). 

В сплаве наблюдаются отдельные светлые
включения диоксида иттрия. Микротвердость дан-
ного участка фольги составляет 6,7 ГПа, возможно
в результате образования на поверхности сплава
шпинели сложного химического состава. Микро -
твердость нижележащих участков фольги и в ее
центре составляет соответственно 4,6 и 3,7 ГПа.

Состояние наклепанного металла, имеющего избы-
точную энергию, термодинамически неустойчиво.
При нагреве такого металла в нем протекают про-
цессы возврата и рекристаллизации, приводящие к
возвращению всех свойств металла к свойствам до
деформации. Поэтому после каждого цикла про-
катки проводят отжиг при температуре 1200 °С,
что определяется высокой температурой рекри-
стал-лизации сплава, составляющей 0,9Тпл.

Влияние прокатки на микроструктуру показано
на рис. 5. После холодной прокатки на толщину 
5 мм пористость практически не изменяется по
сравнению со спеченной заготовкой (рис. 5, а).
Прокатка на 2 мм (рис. 5, б) и тем более на 1 мм
(рис. 5, в) приводит к сплющиванию и частичному
залечиванию пор [3]. После прокатки на 1 мм сплю-
щенные поры во многих местах представляются на
шлифе в виде цепочек или отдельных мелких пор.
Выявление границ зерен при травлении показывает,
что после прокатки зерна деформируются, сплющи-
ваются, и вытягиваются вдоль проката. Такой харак-
тер пластического течения приводит к изменению
внутризеренной структуры – дроблению блоков
мозаики и уменьшению размера зерна. Средний раз-
мер зерна уменьшается от 25 мкм при толщине листа
2 мм (рис. 5, б) до 20 мкм при толщине образца 1 мм
(рис. 5, в). Размер зерен не однородный, есть много
зерен с размером 10 мкм и меньше.

Рис. 4. Микроструктура фольги сплава ЮИПМ-Ni20Cr6Al 
в состоянии поставки

Рис. 5. Микроструктура сплаваЮИПМ-Ni20Cr6Al:
а – нетравленый сплав, толщина 5 мм, б – травленый сплав, толщина 2 мм, в – травленый сплав, толщина 1 мм.    х900

а б в
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Основные технологические операции по сборке
трехслойных сотовых панелей с помощью сварки
приведены на рис. 6.

Сотовый заполнитель формировали из профи-
лированной ленты фольги точечной сваркой, что
позволяло ускорить процесс сборки блока сотово-
го заполнителя.

Существующие технологии сборки сотово-
го заполнителя с обшивками можно разбить на
сварку плавлением, пайку и сварку давлением. Для
сохранения преимуществ порошкового сплава
сварка должна проводиться в твердой фазе, что
исключает применение сварки плавлением –
лазерной и электронно-лучевой. Наиболее пер-
спективным методом интеграции элементов трех-
слойной конструкции в панель является сварка
давлением – диффузионная сварка [4], которую
можно вести с применением или без промежуточ-
ных прослоек.

Диффузионную сварку трехслойной панели из
сплава ЮИПМ-Ni20Cr6Al, проводили на установ-
ке П 115, а сварку образцов из сплава нихрома на
установке У-394, что обусловлено размерами их
рабочих камер и производительностью. Сложность
получения соединений из жаропрочных сплавов на
основе никеля методом диффузионной сварки
заключается в образовании на их поверхности тер-
мически стойкого слоя оксида и низкой пластич-
ности данной группы материалов. Как правило,
при сварке без промежуточных прослоек с учетом
нахождения на поверхности жаропрочных никеле-

вых сплавов термически устойчивой оксидной
пленки, необходимо применять жесткие режимы
сварки. Однако, такой технологический прием при
сварке сотовых конструкций приводит к деформа-
ции сотового заполнителя. Для облегчения усло-
вий удаления оксидной пленки со свариваемых
поверхностей и локализации пластической дефор-
мации в стыке применяется диффузионная сварка
через промежуточные прослойки. Протекание в
прослойке твердофазных реакций в процессе ее
нагрева способствует формированию соединения
при более мягких условиях, чем традиционные
способы сварки [5].

В качестве промежуточных прослоек для сварки
применялась фольга из пористого никеля c пори-
стостью 23 % об. и многослойная фольга системы 
Cu-31,68 % вес. Ti с периодом чередования слоев 
0,86 мкм. Обе фольги были получены по технологии
электроннолучевого испарения и конденсации в
вакууме в ИЭС им. Е.О. Патона. Толщина фольги
составляла соответственно 25 и 40 мкм.

Для устранения пластической деформации
оснастки в процессе нагрева сварку образцов из
фольги сплава ЮИПМ-Ni20Cr6Al проводили с
применением пуансона и матрицы, изготовленных
из интерметалидного сплава γ-TiAl. Данный сплав
отличается повышенной жаростойкостью и низки-
ми значениями пластичности при температурах
сварки.

Технологический цикл сварки состоял в нагреве
образцов до температуры сварки, приложении

Рис. 6. Схема основных технологических операций по производству трехслойных сотовых панелей
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нагрузки, выдержке под нагрузкой в течении 20 ми -
нут, снятии нагрузки и охлаждении до температуры
40-50 °С. Удельное давление сварки в обоих случаях
составляло 40 МПа. На рисунках 7 а, б представлена
микроструктура сварных соединений из сплава
ЮИПМ-Ni20Cr6Al, полученных с применением
прослойки из пористого никеля при температуре
сварки 800 и 1200 °С. 

При увеличении температуры сварки с 800 до
1200 °С в сварных соединениях наблюдается сни-
жение дефектности структуры (рис. 7 а, б). Необ -
хо димо отметить, что как при температуре сварки
800 °С, так и при температуре сварки 1200 °С, в
стыке наблюдается сходный характер распределе-
ния химических элементов. 

Сварку сплава ЮИПМ-Ni20Cr6Al с применени-
ем промежуточной прослойки системы Cu/Ti про-
водили при температуре 900 °С и 1200 °С,  дав лении 
40 МПа, продолжительности сварки 20 минут.
Микроструктура сварных соединений представле-
на на рис. 8 а, б. При температуре сварки 900 °С в
зоне соединения происходит формирование физи-
ческого контакта и развитие диффузионных про-
цессов, о чем может свидетельствовать образование
со стороны сплава нихрома на удалении 0,5…1 мкм
от линии соединения оторочки серого цвета 
(рис. 8, а). В зоне соединения наблюдается остаточ-
ная слоистость, обусловленная не полным протека-
нием химического взаимодействия между отдель-
ными слоями в прослойке.

Рис. 7. Микроструктура и распределение химических элементов в зоне соединения образцов 
из сплава ЮИПМ-Ni20Cr6Al с прослойкой из пористого никеля: 

а – температура сварки 800 °С, б – температура сварки 1200 °С

а б
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Увеличение температуры сварки до 1200 °С
обуславливает ускорение протекания диффузион-
ных процессов в стыке, о чем свидетельствует
исчезновение слоистости и формирование более
широкой зоны соединения (рис. 8, б).

Механические свойства сплава ЮИПМ-
Ni20Cr6Al и сварных соединений, полученных при

диффузионной сварке в вакууме с применением
прослоек на основе пористого Ni и многослойной
фольги системы Cu/Ti, исследовали на растяже-
ние на плоских образцах толщиной 0,1 мм. Для
испытания применяли машину MTS-810. Резуль -
та ты механических испытаний сварных соедине-
ний на растяжение приведены в табл. 2.

Рис. 8. Микроструктура соединений из сплава ЮИПМ-Ni20Cr6Al, 
полученных с применением прослойки системы Ti/Cu:

а – температура сварки 900 °С, б – температура сварки 1200 °С

а б

Таблица 2

Результаты механических испытаний сплава ЮИПМ-Ni20Cr6Al
и сварных соединений

№ 
п/п

Тип образца
Прослойка
толщина,

мм

Место разрушения образцов σв,
МПа

σвср, 
МПаОсновной 

металл
Зона 

соединения

1

ЮИПМ-Ni20Cr6Al –

+ – 272

309,72 + – 297

3 + – 360

1

Сварное соединение
Cu/Ti,

  δ = 0,04

+ – 27,9

220,72 + – 272,4

3 + – 361,9

1

Сварное соединение
Ni,

 δ = 0,03

+ – 187,5

264,32 + – 200,0

3 + – 405,4
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Как видно из результатов механических испы-
таний предел прочности при растяжении на образ-
цах фольги толщиной 0,1 мм составляет 
309,7 МПа, что в 3 раза ниже, чем значения, полу-
ченные на образцах толщиной 1-2 мм (рис. 1).
Этот факт свидетельствует о влиянии толщины
(начиная с определенных значений) на прочност-
ные свойства сплава. Результаты испытаний под-
тверждаются литературными данными. Так в соот-
ветствии с уменьшением диаметра проволоки из
сплавов нихрома наблюдается снижение их срока
службы [6]. Для сплава Х20Н80-Н при диаметре
проволоки 6 мм и более при температуре испыта-
ний 1200 °С срок службы проволоки составляет не
менее 4000 часов, а для проволоки диаметром
менее 0,4 мм при рабочей температуре 950 °С срок
службы составляет уже не менее 800 часов.
Полученные данные свидетельствуют о том, что
необходимо учитывать зависимость прочностных
свойств тонкостенных силовых элементов трех-
слойных конструкций от их толщины.

В сварных соединениях, полученных с приме-
нением промежуточных прослоек на основе пори-
стого Ni и многослойных системы Cu-Ti, разруше-
ние образцов наблюдается за зоной соединения. 
В случае применения многослойной фольги Cu/Ti
средняя прочность соединений составляет 220,7 МПа
(71 % от прочности основного металла), а в случае
применения фольги из пористого Ni средняя проч-
ность соединений составляет 264,3 МПа (85 % от
прочности основного металла). Снижение проч-
ностных свойств на границе фольга Cu/Ti – сплав
ЮИПМ-Ni20Cr6Al может быть связано с развити-
ем диффузионных процессов в стыке (рис. 8, а) и
взаимной диффузией элементов прослойки и спла-
ва. Снижение прочностных свойств вдоль границы
фольга пористого никеля – сплав ЮИПМ-
Ni20Cr6Al может быть обусловлено скоплением
пор (рис. 7). В соответствии с данными работы [3],
в процессе термо-механического воздействия в
порошковых материалах (фольге) под воздействи-
ем температуры и давления происходят процессы
роста и залечивания пор, что может быть причиной
расположения пор вдоль границы с прослойкой.

При изготовлении макета наружной панели
теплозащитной конструкции многоразовых аэро-
космических аппаратов прокатка и сборка велась
на лабораторном оборудовании, поэтому размеры
макета ограничены возможностями существующе-
го оборудования [7, 8]. Одной из основных про-
блем при создании таких конструкций является
отсутствие как в Украине, так и в Европе, оборудо-
вания для изготовления полномасштабных штат-
ных образцов. Создание такого оборудования тре-
бует значительных затрат, что является сдержи-
вающем фактором при создании теплозащитных
конструкций.

Выводы

В Украине создана теплозащитная конструкция
с наружной металлической панелью для многора-
зовых аэрокосмических аппаратов, и сплав
ЮИПМ-Ni20Cr6Al на основе нихрома с алюмини-
ем с требуемым уровнем свойств, получаемый по
порошковой технологии для изготовления сило-
вых элементов данной конструкции.

Показано, что для сборки трехслойной панели из
данного сплава может использоваться диффузион-
ная сварка и выбраны ее оптимальные режимы.

Показано, что основным ограничивающим фак-
тором создания таких конструкций является
отсутствие дорогостоящего оборудования для про-
катки и сварки штатных образцов теплозащиты.
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PROBLEMS OF CREATIONS OF REUSABLE SPACECRAFT HEAT PROTECTION

One of the main problems of reusable spacecraft creation is development of materials for heat-proof and
heat-protection structures. Ukrainian specialists has created heat-protection structure with outer metallic
panel made of new ЮИПМ-Ni20Cr6Al alloy on the basis of nichrome and aluminum, obtained using powder
technology. Alloy has sufficient level of mechanical strength characteristics in conditions of extremely high
temperatures, but its percent elongation does not exceed 10-12% that cause specific problems during alloy
technological treatment. Rolling technology of ЮИПМ-Ni20Cr6Al alloy to required thickness is developed
as well as technology for diffusion wielding of three-layer panel. It was demonstrated that the main limiting
factor for this type of structure creation is an absence of equipment for blanks rolling and wielding.
[dx.doi.org/10.29010/081.6]

Keywords: heat-proof materials; heat-protection structures; diffusion wielding; rolling; technology.
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