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Рассмотрены основные типы теплозащитных конструкций и зоны их установки на 
внешней поверхности орбитального корабля «Буран». Плиточная теплозащита на ос-
нове легковесной волокнистой кварцевой керамики, покрывающая большую часть 
поверхности аппарата, обладает уникальными по теплопроводности и массе характе-
ристиками. Поэтому и в будущем она будет оставаться основой теплозащитных си-
стем аэрокосмических аппаратов, разрабатываемых в США, Китае, Индии и других 
странах. Возможный перегрев или расплавление защищаемых конструкций вслед-
ствие повреждения или потери отдельных теплозащитных плиток представляет собой 
серьезную проблему. Рассмотрены некоторые виды повреждений: частичный скол 
плитки, ее полный отрыв вместе с фетровой подложкой и отрыв плитки с сохранени-
ем на корпусе аппарата демпфирующей фетровой подложки из органического мате-
риала. Для оценки теплозащитных свойств поврежденной фетровой подложки, под-
вергшейся воздействию воздушной плазмы, проведены экспериментальные исследо-
вания ее нагрева в струе высокочастотного индукционного плазмотрона. Полученные 
данные подтвердили структурную целостность подложки после высокотемпературно-
го нагрева и позволили рассчитать ее эффективную теплопроводность для последую-
щего использования в тепловых расчетах. Выполненные расчеты прогрева конструк-
ции орбитального корабля «Буран» в нескольких зонах с частичным повреждением 
или полным отрывом единичных теплозащитных плиток позволили оценить допу-
стимые уровни повреждения плиточной теплозащиты, не приводящие к расплавле-
нию металлической обшивки корпуса. 
EDN: ZTAESH, https://elibrary/ztaesh 
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The paper considers main types of the thermal protection structures and their installation 
zones on the Buran orbital vehicle outer surfaces. Tiled thermal protection based on the 
lightweight fibrous quartz ceramics covers most of the space vehicle surface and provides 
unique thermal conductivity and low weight characteristics. Therefore, it will remain in fu-
ture the basis in thermal protection systems for the aerospace vehicles developed in the 
USA, China, India and other countries. Possible overheating or melting of the protected 
structures due to damage or loss of the separate heat-protective tiles is a serious problem. 
Certain types of damage are considered, including partial tile chipping, its complete tearing 
off together with the felt substrate and the tile tearing off with maintaining the damping felt 
substrate made of the organic material on the vehicle body. To assess the thermal protection 
properties of a damaged felt substrate exposed to air plasma, experimental studies were 
conducted of its heating in the high-frequency induction plasmatron jet. The data obtained 
confirmed the substrate structural integrity after high-temperature heating and made it pos-
sible to calculate its effective thermal conductivity for subsequent use in the thermal calcula-
tions. Calculation of the Buran orbital vehicle structure heating in several zones with partial 
damage or complete separation of the separate thermal protection tiles made it possible to 
assess the permissible levels of damage to the tile thermal protection not leading to the metal 
hull skin melting. 
EDN: ZTAESH, https://elibrary/ztaesh 
Keywords: thermal protection, fibrous ceramics, felt substrate, thermal conductivity coeffi-
cient, thermal destruction, metal skin melting 

Цель работы — анализ возможности локально-
го расплавления металлической обшивки кор-
пуса орбитального корабля (ОК) «Буран» на 
этапе возвратного полета в атмосфере после 
предшествующей потери единичных плиток его 
тепловой защиты. 

 
Система тепловой защиты. В конструкции 
планера ОК «Буран» и аналогичных зарубеж-
ных аэрокосмических аппаратов [1–5], как пра-
вило, используют высокопрочные алюминие-
вые сплавы и полимерные композиционные 

материалы, имеющие сравнительно низкую до-
пустимую температуру эксплуатации (не более 
160 С). 

Поэтому большая часть внешней поверхно-
сти планера защищена несколькими видами 
многоразовых теплозащитных покрытий (ТЗП) 
(рис. 1), свойства которых и зоны их установки 
выбирают с учетом распределения интенсивно-
сти внешних тепловых нагрузок [6–9]. 

На нижней и боковой поверхностях плане-
ра, где максимальная температура может дости-
гать 1250 С, установлена плиточная теплоза-

 
Рис. 1. Схема зон установки основных видов ТЗП и горячих конструкций на ОК «Буран»: 

1 и 3 — черная и белая плиточная теплозащита соответственно; 2 — носовой кок; 4 — остекление кабины;  
5 — гибкая теплозащита; 6 — кожух РН-ВТ; 7 — сопла двигателей РСУ и ОДУ; 8 — секции передней кромки крыла;  

9 — элевонные щитки; 10 — межэлевонный зазор; I и II — верхняя и нижняя поверхности 
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щита из легковесной керамики на основе высо-
кочистого кварцевого волокна. Типичные раз-
меры плиток в плане составляют 150×150 мм, 
толщина — 40…110 мм (рис. 2). 

Наружные поверхности плиток имеют 
упрочняющее эрозионностойкое покрытие чер-
ного цвета из боросиликатного стекла с высокой 
излучательной способностью ( = 0,8…0,9) во 
всем диапазоне рабочей температуры, что поз-
воляет эффективно отводить переизлучением в 
пространство до 98 % внешнего конвективного 
теплового потока [10, 11]. 

Для защиты менее нагреваемых зон боковой 
и верхней поверхностей с максимальным уров-
нем температуры до 700 С использована пли-
точная теплозащита из аналогичного керамиче-
ского материала, но с внешним стеклообразным 
покрытием белого цвета для уменьшения по-
глощения солнечного излучения в условиях 
орбитального полета. 

Керамический материал белых плиток имеет 
ту же термостойкость, что и у черных, но излу-
чательная способность белого покрытия суще-
ственно снижается по мере роста температуры 
[12]. Поэтому верхний уровень температуры 
использования белой плиточной теплозащиты 
(700 С) выбран исходя из нижнего допустимо-
го значения излучательной способности 
( = 0,5) при этой температуре. Габаритные 
размеры белых плиток такие же, как у черных, 
толщина составляет 15…40 мм. 

Наименее нагреваемые участки поверхности 
планера с максимальной температурой не более 
370 С защищены матами гибкой теплозащит-
ной изоляции на основе фетра из термостойких 
органических волокон арамидного класса. На 
внешнюю поверхность матов такой изоляции 
нанесено защитное покрытие из силиконового 
герметика белого цвета, обладающее низким 
коэффициентом поглощения солнечного излу-

чения s (s < 0,32) и достаточно высокой излу-
чательной способностью  (s/ < 0,4). 

На обращенных друг к другу торцевых по-
верхностях внешнего и внутреннего элевонов 
максимальная температура может превышать 
1700 С, вследствие чего они защищены пане-
лями из абляционного материала ТЗСПК-2 на 
основе силиконового связующего и неоргани-
ческих наполнителей. Этот вид материала до-
пускает только однократное использование, 
поэтому панели абляционной теплозащиты в 
зоне межэлевонного зазора требуют замены 
после каждого полета. 

Некоторые внешние элементы планера не 
требуют применения дополнительной тепловой 
защиты, вследствие чего относятся к так называ-
емым горячим конструкциям. Это — носовой 
кок и секции передней кромки крыла из компо-
зиционного углерод-углеродного материала 
ГРАВИМОЛ, наружное остекление кабины из 
плавленого кварца, паяные сотовые панели эле-
вонных щитков из титанового сплава ВТ-18У, 
сопла двигателей реактивной системы управ-
ления (РСУ) и объединенной двигательной 
установки (ОДУ) из жаропрочных стальных 
сплавов, паяные стальные сотовые панели ко-
жуха руля направления — воздушного тормоза 
(РН-ВТ) и др. [8, 13]. 

Для плиточного ТЗП орбитального корабля 
«Буран» использованы две марки легковесного 
керамического материала — ТЗМК-10 и 
ТЗМК-25 плотностью 150 и 250 кг/м3 соответ-
ственно. Основным материалом плиточного 
ТЗП является ТЗМК-10, а более прочный, но 
сравнительно тяжелый ТЗМК-25 применяют 
только в ограниченных зонах повышенных 
механических нагрузок (окантовки открыва-
ющихся люков и аналогичных устройств). 
Значения коэффициента теплопроводности 
материала ТЗМК-10 при различных значениях 
температуры и давления приведены в таблице. 

В качестве основы теплозащитной плитки 
использованы супертонкие кварцевые волокна 
диаметром 2…5 мкм и длиной около 100 мкм из 
высокочистого кварца [7, 8]. В процессе произ-
водства материала волокна спекаются в жест-
кий каркас благодаря добавке спекающих реа-
гентов — кремнийорганического связующего и 
соединений бора. 

В такой системе кремнийорганическая смола, 
выполняющая функцию осадителя бора, служит 
источником технологической прочности заго-
товки до тех пор, пока не произошло высоко-

 
Рис. 2. Внутренняя структура материала ТЗМК-10 
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температурное спекание волокон с образовани-
ем в месте спекания боросиликатного стекла. 

В итоге получается жесткая пористая кера-
мическая структура с объемной пористостью 
около 95 % и низкой теплопроводностью во 
всем диапазоне рабочих температур и давлений 
внешней воздушной среды (см. рис. 2) [8, 14, 15]. 

На нижней поверхности кварцевой плитки, 
обращенной к обшивке планера, установлена 
демпфирующая подложка 5 [5, 8] (рис. 3), вы-
полненная в виде фетра из комбинации термо-
стойких органических волокон. 

Перед наклейкой плиток под заранее разме-
ченными зазорами между ними на обшивку 
планера предварительно наклеивают специаль-
но изготовленные вкладыши 6. Они представ-
ляют собой полоски, выполненные из много-
слойного фетрового материала на основе тер-
мостойких штапелированных волокон. 

После гидрофобизации и калибровки на 
вкладыш со стороны, обращенной к кварцевой 

теплозащитной плитке 1, наносят эрозионно-
стойкое влагозащитное покрытие 7 на основе 
кремнийорганического полимера. Покрытие 
контактирует с нагретым воздушным потоком в 
щели между плитками и в условиях односто-
роннего нагрева способно выдерживать темпе-
ратуру нагрева до 430 С. 

Вкладыш имеет постоянную толщину, кото-
рая не превышает 4,1 мм. Ширина вкладыша 
равна 20 мм. В отличие от демпфирующей под-
ложки вкладыши не имеют клеевого соедине-
ния с плиткой. 

 
Возможные повреждения ТЗП. В связи с 
большим количеством плиточных теплозащит-
ных элементов, число которых на ОК «Буран» 
превышает 38 000, существует реальная вероят-
ность повреждения или отрыва одной или не-
скольких плиток вследствие внешних механи-
ческих воздействий или проявления техноло-
гических дефектов [16, 17]. 

Значения коэффициента теплопроводности материала ТЗМК-10  
при различных значениях температуры и давления 

Температура обшивки, 
С 

Коэффициент теплопроводности, Вт/(мК), при давлении, мм рт. ст. 

0,01 10,00 760,00 

100 0,010 0,034 0,054 
500 0,035 0,068 0,102 

1100 0,120 0,168 0,222 

 

       
Рис. 3. Конструктивная схема теплозащитной плитки из кварцевой керамики (а)  

и схема ее установки на обшивку корпуса ОК «Буран» (б): 
1 — кварцевая теплозащитная плитка; 2 — эрозионностойкое покрытие; 3 — клеевой слой; 4 — обшивка силовой 

конструкции; 5 — демпфирующая подложка; 6 — вкладыш; 7 — влагозащитное покрытие 
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Полное выпадение плитки ТЗП относится к 
наиболее критичному виду повреждений теп-
ловой защиты. На практике гораздо чаще 
наблюдается частичное повреждение ТЗП в ре-
зультате соударения с различными твердыми 
предметами: льдом, градом, песком, камнями, 
деталями стартовых сооружений и ракеты-
носителя. 

В силу волокнистой структуры материала 
плитки при механическом воздействии ТЗП не 
раскалываются и не дробятся на части, а обыч-
но выкрашиваются в зоне непосредственного 
воздействия. Ближайшей аналогией такого раз-
рушения может быть поведение сугроба плот-
ного слежавшегося снега при аналогичном ме-
ханическом воздействии. 

Характерные механические повреждения 
теплозащитных плиток ОК «Буран» нижней 
поверхности фюзеляжа и крыла показаны на 
рис. 4. Эти повреждения вызваны главным об-
разом ударами частиц грунта, вылетавших из-
под колес шасси при посадке и пробеге по по-
лосе. Часть повреждений, возможно, связана с 
осколками льда, падавшими с ферм обслужива-
ния при старте, так как накануне запуска по-
годные условия были крайне неблагоприятны-
ми (дождь, затем сильный ветер и мороз). 

Для оценки тепловых последствий для кон-
струкции ОК частичного разрушения единич-

ных плиток ТЗП проведены параметрические 
расчеты, в которых степень повреждения тол-
щины плитки повр/исх изменялась от 0 (исход-
ная толщина исх) до 100 % (полное разруше-
ние), при этом окружающие ее плитки счита-
лись не поврежденными. 

Зависимости максимальной температуры 
обшивки корпуса Tобш max ОК «Буран» от степе-
ни повреждения плитки ТЗП повр/исх при раз-
личных значениях начальной толщины плитки 
исх (24…67 мм) и соответствующих ей уровней 
внешнего теплового нагружения, характеризу-
емых максимальной температурой адиабатиче-
ской поверхности Taw (540…1250 С) приведе-
ны на рис. 5. 

Видно, что даже для зон максимально допу-
стимой температуры плиточной теплозащиты 
Taw = 1250 С, непосредственно примыкающих 
к углерод-углеродным конструкциям носового 
обтекателя, и передних кромок крыла, темпера-
тура обшивки остается ниже точки плавления 
сплава Д-16Т (Тпл = 570 °С), если толщина со-
хранившейся части плитки превышает 5 % ее 
первоначального значения. 

Полный отрыв элемента плиточного ТЗП 
наиболее вероятен по границе клеевого слоя 
между теплозащитным материалом ТЗМК-10 и 
демпфирующей подложкой из фетра АТМ-15 
(см. рис. 3). В результате аэродинамического 

 
Рис. 4. Внешний вид покрытых льдом стартовых сооружений (а), механических повреждений 

теплозащитных плиток на нижней поверхности фюзеляжа (б) и крыла (в) ОК «Буран» 
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нагрева подложки воздушной плазмой на дне 
образовавшейся каверны происходит термиче-
ская деструкция фетра, сопровождаемая изме-
нением его структурных и теплофизических 
свойств. 

Реализуемые при этом режимы нагрева под-
ложки принципиально отличаются от штатных 
режимов эксплуатации материала АТМ-15 с 
максимальной рабочей температурой около 

350 °С. В связи с этим потребовалось провести 
дополнительные экспериментальные исследо-
вания с целью получения данных о структуре и 
свойствах фетровой подложки при ее взаимо-
действии с потоком воздушной плазмы. 

 
Экспериментальные исследования. Для про-
ведения испытаний использовали индукцион-
ный плазматрон ВГУ-3-200 ИПМ РАН [18–22], 
обеспечивающий нагрев исследуемых материа-
лов дозвуковым потоком чистой воздушной 
плазмы с параметрами, близкими к натурным 
параметрам потока на дне каверны от выпав-
шей плитки. 

Схема модели приведена на рис. 6, а. Обра-
зец 7 включает в себя имитатор участка обшив-
ки 1, выполненной в виде дюралевой пластины, 
и фетровую подложку 2, покрытую снаружи кле-
евым слоем 3 с остатками материала ТЗМК-10. 
Образец вмонтирован заподлицо в центр штат-
ной плитки ТЗП 6 с покрытием ЭВЧ-4М1У-3. 
Плитка установлена в маску 5 из таких же эле-
ментов ТЗП. К внутренней стороне дюралевой 
пластины подведены две хромель-алюмелевые 
термопары 4. 

Схема экспериментальной установки пока-
зана на рис. 6, б. Модель 7 устанавливали в ба-
рокамере плазматрона ВГУ-3-200 9 на коорди-
натном устройстве 10 перпендикулярно набе-
гающему потоку плазмы НПП. Температуру 

 
Рис. 5. Зависимости максимальной температуры 
обшивки корпуса Tобш max ОК «Буран» от степени 

повреждения плитки ТЗП повр/исх при различных 
значениях начальной толщины плитки  

и температуры адиабатической поверхности: 
1 — исх = 67 мм, Taw = 1250 С;  
2 — исх = 63 мм, Taw = 1050 С;  
3 — исх = 40 мм, Taw = 900 С;  
4 — исх = 24 мм, Taw = 540 С 

 

 
Рис. 6. Схемы модели (а) и экспериментальной установки  

для исследования термической деструкции фетровой подложки (б) 
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наружной поверхности образца измерял тепло-
визор AGA-780 12 через оптическое окно из 
CaF2 11. Температура внутренней поверхности 
дюралевой пластины измерялась хромель-
алюмелевыми термопарами 4 и регистрирова-
лась измерительной системой ORION 8. 

Испытания проводили на нескольких моде-
лях при разных уровнях мощности ВЧ-
генератора плазматрона. Сразу после ввода мо-
делей в плазменный поток начиналась термиче-
ская деструкция фетра с образованием пламени. 
Горение фетра заканчивалось через 30…60 с, 
после чего видимых следов вдува продуктов 
термодеструкции в поток практически не 
наблюдалось. Внешний вид поперечного среза 
моделей после испытаний показан на рис. 7. 

На внешней поверхности моделей 1–3 виден 
светлый налет продуктов термодеструкции 
клея Эластосил. Интенсивность налета не опре-
деляется однозначно уровнем нагрева. Так, для 
третьей модели интенсивность налета меньше, 
чем для первой и второй, хотя по уровню тем-
пературы поверхности ее испытывали в про-
межуточном режиме. 

При испытании модели 4 (Тw = 300…380 С) 
видимого взаимодействия фетра с потоком не 

отмечено. На модели 2 (Тw = 1000…1100 С) 
произошло отслоение прококсованного остатка 
фетровой подложки от имитатора обшивки. На 
моделях 1 и 3 (Тw = 550…900 С) коксовый 
остаток фетра сохранил адгезию к металличе-
ской пластине. 

На срезе модели 2, испытанной при высокой 
температуре поверхности (Тw = 1100 С), хоро-
шо заметны следы проникновения продуктов 
термодеструкции в пористую структуру мате-
риала плитки ТЗМК-10. Частично это видно и у 
моделей 1 и 3. 

Исследования микроструктуры фетра АТМ-
15 до и после высокотемпературных испытаний 
проводили на сканирующем электронном мик-
роскопе Camebax (рис. 8). 

Эксперименты показали, что разрушение 
отдельных волокон фетра начинается при тем-
пературе 270 С. Повышение температуры 
нагрева до 700…900 С (модель 3) приводит к 
термоокислительной деструкции волокон фет-
ра и клея «Эластосил». 

На рис. 8, а показан сквозной срез фетрового 
слоя модели 3 после нагрева ее поверхности до 
температуры Tw = 700…900 C, на рис. 8, б — 
внешняя поверхность фетра с клеевым слоем и 

 

 
Рис. 7. Внешний вид поперечного среза моделей после испытаний: 

а — модель 1, Tw = 550…800 C; б — модель 2, Tw = 1000…1100 C;  
в — модель 3, Tw = 700…900 C; г — модель 4, Tw = 300…380 C 
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остатками материала ТЗМК-10. Наличие пузы-
рей является следствием образования газооб-
разных продуктов при термическом разложе-
нии клея. Со стороны металлической подложки 
клей сохраняет свою исходную структуру. 

Аналогичная картина получена при испыта-
ниях модели 1 (Tw = 550…800 С). Максималь-
ные изменения микроструктуры фетра и клея 
выявлены при испытании модели 2 (Tw = 
= 1100 С). Произошло полное термическое 
разложение и коксование волокон. На рис. 8, в–
д показаны волокна фетра, представляющие 
собой коксовый остаток. На волокнах наблюда-
ется налет продуктов деструкции термического 
разложения клея — двуокиси кремния (SiO2) и 
окиси цинка (ZnO). 

В целом по результатам испытаний фраг-
мента фетровой подложки в плазматроне  
ВГУ-3-200 можно с достаточной определенно-
стью считать, что материал АТМ-15 сохраняет 
структурную целостность во всем исследован-
ном диапазоне температуры (300…1100 С), и 
до 850…900 С наблюдается адгезия коксового 
остатка фетровой подложки к имитатору об-
шивки. 

Интенсивные процессы термодеструкции 
фетра начинаются при температуре более 400 С. 

Образующийся при этом прококсованный слой 
устойчив к окислительному воздействию внеш-
него потока воздушной плазмы, имитирующего 
натурные (или более жесткие) условия теплооб-
мена в каверне от выпавшей плитки. 

 
Теплопроводность фетровой подложки. Гра-
ницы диапазона реализуемых значений коэф-
фициента теплопроводности прококсованного 
фетрового слоя (Т) определяли путем решения 
обратных задач теплопроводности [10, 23, 24]. 
Расчетная область включала в себя три слоя — 
фетр (АТМ-15), имитатор обшивки (алюминие-
вый сплав Д-16Т) и материал ТЗМК-10. На 
внутренней границе пакета задавали условие 
теплоизоляции, на внешней — температуру по-
верхности фетра, измеренную термовизионной 
системой AGA-780. 

Обобщенные результаты определения ко-
эффициента теплопроводности фетра приведе-
ны на рис. 9 в виде двух кривых 1(T) и 2(T), 
ограничивающих область разброса полученных 
значений эффективной теплопроводности. 

Для температуры менее 400 С зависимости 
1(T) и 2(T) совпадают с теплопроводностью 
исходного фетра при давлении 1600 Па (давле-
ние в камере плазматрона во время испыта-

 
Рис. 8. Внешний вид фетра АТМ-15 после высокотемпературных испытаний: 

1 — нагревая поверхность; 2 — граница склейки с металлом 
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ний). В области высоких температур расхожде-
ние кривых достигает 100 %, что обусловлено 
относительно низкой точностью оптических 
измерений температуры поверхности фетра. 

На рис. 9 для модели 1 показаны экспери-
ментально замеренные (кривая 2) и расчетные 
значения температур имитатора обшивки, по-
лученные для зависимостей 1(T) и 2(T) фетра. 
Видно, что реальный коэффициент теплопро-
водности прококсованного фетра должен иметь 
промежуточное значение. 

Анализ полученных результатов показал, 
что при температуре обшивки планера менее 
500 С отклонение расчетных значений темпе-

ратуры имитатора обшивки от эксперимен-
тальных данных не превышает 50 С. 

Далее при расчете тепловых режимов кон-
струкции ОК «Буран» использовали макси-
мальные значения коэффициента теплопро-
водности фетровой подложки в соответствии с 
графиком 1(T). 

 
Расчеты температур конструкции. Получен-
ные результаты использовали для расчета тем-
пературы нагрева конструкции ОК «Буран» в 
двенадцати характерных зонах [25–28]. 

На рис. 10 нанесены максимальные значе-
ния температуры обшивки в различных зонах 

      
Рис. 9. Обобщенные результаты определения коэффициента теплопроводности фетра АТМ-15  

при высокотемпературном нагреве: 
а — зависимости коэффициентов теплопроводности 1 и 2 от температуры имитатора обшивки Т;  

б — зависимости температуры имитатора обшивки Т от времени t 
(1 и 3 — результаты расчета температуры нагрева для 1 и 2; 2 — результаты эксперимента) 

 
Рис. 10. Зависимость максимальной температуры обшивки Tобш max планера ОК «Буран» 
 от максимальной температуры адиабатической поверхности Tawmax в различных зонах  

при потере единичных плиток теплозащиты: 
I и II — отрыв плитки по металлу и фетру; III — нижняя поверхность; IV — расчетные зоны 
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в зависимости от уровня внешних тепловых 
нагрузок, выраженных через максимальную 
температуру адиабатической стенки Tawmax. Во 
всех рассмотренных зонах ОК, кроме зоны 12 с 
максимальным уровнем внешнего нагрева, 
максимальная температура обшивки Tобш max 
ниже температуры плавления сплава Д-16Т 
(Тпл ≈ 570 ºС) даже при отрыве элемента ТЗП 
вместе с фетровой подложкой, а при сохране-
нии последней максимальная температура об-
шивки во всех рассмотренных зонах не пре-
вышает 350 С. 

Температурное поле обшивки планера в зо-
нах 1 и 2 — выпадения плитки ТЗП на нижней 
поверхности ОК — в момент действия макси-
мальных тепловых потоков показано на рис. 11. 
Обращает на себя внимание асимметрия тем-
пературных профилей, обусловленная характе-
ром распределения внешних тепловых потоков 
в каверне от выпавшей плитки. 

Сплошные кривые соответствуют отсутствию 
фетровой подложки на дне каверны (ф = 0), 

штриховые — случаю, когда на дне каверны со-
хранилась прококсованная фетровая подложка 
(ф = 4 мм). Видно, что наличие остатков фетро-
вой подложки способствует значительному 
снижению температуры нагрева обшивки в зо-
нах выпадения плитки ТЗП. Кроме того, отвод 
теплоты из зоны каверны вдоль металлической 
обшивки за счет ее теплопроводности также 
уменьшает перегрев конструкции в зоне потери 
теплозащитной плитки. 

Вывод 
Установлено, что повреждение или даже по-

теря единичных плиток ТЗП не приводит к 
нагреву обшивки космического аппарата более 
температуры плавления при возвращении с ор-
биты на Землю [16, 25]. Это заключение было 
официально оформлено до реального полета 
ОК «Буран» и полностью подтвердилось по ре-
зультатам его летных испытаний. 
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