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文　 摘　 近年来ꎬ新研航天飞行器气动热环境往往具有高焓、高热流密度和长时间加热等特点ꎬ这促使防

热材料的研制朝着低密度、高抗烧蚀、优良隔热等性能的方向发展ꎮ 受自身材料类型的限制ꎬ无论烧蚀型(树

脂基)或非烧蚀型(陶瓷基)防热材料都可以通过对烧蚀表面进行涂层处理的手段达到弥补材料性能短板ꎬ提
高使用性能的目的ꎮ 本文试图梳理、总结国内外近年来热防护系统用涂层材料的发展状况ꎬ探讨各自的优势和

缺点ꎬ并提出了针对树脂基复合材料热防护涂层可能趋势的推测ꎮ
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０　 引言

近年来ꎬ国家载人登月、深空探测、临近空间飞行

器等项目的逐步深入ꎬ都对防热材料提出了更为苛刻

的使用要求ꎮ 在这样的应用条件下ꎬ气动热环境正向

着高焓、高峰值热流密度和长时间加热的方向发展ꎬ
而对防热材料的需求却在保证良好的抗烧蚀和隔热

性能的同时ꎬ达到进一步轻质化、低成本化的目标ꎬ以

提高有效载荷比ꎬ降低使用成本ꎮ 大面积防热材料不

但要经得起长时间的高温气流冲刷ꎬ而且还要求冲刷

后的外形变化不大ꎬ表面保持平整ꎬ以保证飞行器良

好的气动外形ꎬ从而实现远程精确制导的目的ꎮ 这对

飞行器的热防护技术与结构设计都提出了严峻的考

验ꎮ
我国现有的热防护技术在大面积树脂基烧蚀防
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热复合材料和相应的烧蚀维形防热涂层两个方面都

亟需提高ꎮ 目前ꎬ国内轻质树脂基烧蚀防热复合材料

已成功降至 ０.９ ｇ / ｃｍ３水平ꎬ并被包括探月返回器在

内的多项型号采用ꎮ 然而ꎬ在未来更长飞行时间的应

用当中ꎬ现有材料的烧蚀后退量会随着烧蚀时间、热
流密度、总加热量等参数的成倍增加而显著增大ꎬ这
所带来的烧蚀防热材料长时严苛热环境考验后的表

面质量控制问题一直是该领域技术攻关中的难点ꎮ
航天飞行器热防护系统(ＴＰＳ)通常分为树脂基

和陶瓷基防隔热材料两大体系ꎮ 两大体系各具优势ꎬ
均可通过表面涂层处理的方式提高其使用性能ꎮ 传

统防隔热涂层材料可大致分为树脂基和陶瓷基防热

涂料两种ꎮ 本文试图梳理、总结国内外近年来热防护

系统用涂层材料的发展状况ꎬ探讨各自的优势和缺

点ꎬ并提出针对树脂基复合材料热防护涂层的可能趋

势ꎮ
１　 树脂基防热涂料

有机烧蚀涂料主要是利用有机聚合物裂解碳化

的耐烧蚀性抵消气动加热带来的飞行器表面温度上

升ꎮ 例如ꎬ在氧－乙炔火焰(３ ３１０.８ Ｋ)的烧蚀条件

下ꎬ酚醛树脂的线烧蚀率(ＡＲ 值)为 ０.１１２ ｍｍ / ｓꎬ优
于 １０１０ 钢的 ０.３３６ ｍｍ / ｓ[１]ꎮ 国内外树脂基体材料

的研究也伴随着科技水平的进步和型号任务的需要

发生了巨大的演变ꎮ 在美国ꎬ“民兵 １Ａ”采用了 Ａｖ￣
ｃｏａｔ(环氧树脂加聚酰胺等)外防热材料ꎬＭＸ—２ 使用

的是丁腈橡胶 /三元乙丙橡胶的混合物ꎬ而“北极星

Ａ２”则应用了 ８０１ 耦合剂 / ＯＤＲ３３２ 树脂喷涂的外防

热层[２]ꎮ ２０ 世纪 ７０ 年代ꎬ耐烧蚀树脂多为醇酸树

脂、环氧改性树脂、酚醛改性树脂等ꎻ而近年来ꎬ更多

采用有机硅改性环氧树脂、硼改性酚醛树脂、耐高温

氰酸酯以及多种树脂的复合产物[２－４]ꎮ 它们作为涂

料的基材应当符合如下性能要求:低线烧蚀率ꎬ高产

气率ꎬ高成碳率ꎬ良好的粘接性能[５]ꎮ 除树脂基体

外ꎬ有机烧蚀涂料一般根据应用条件不同需添加特种

助剂和功能性填料ꎬ以完善涂料的综合性能ꎮ 功能性

填料的选用需考虑它与树脂基材的匹配性ꎬ能够降低

涂层质量和热导率的低密度性ꎬ通过与碳化层反应释

放能量的反应活性ꎬ以及作为增强型填料提高涂层机

械强度和抗气动冲刷的能力[５]ꎮ 表 １ 比较了几类主

要防热涂层材料的优缺点[６]ꎮ 从表中可以看出硅橡

胶和酚醛类防热涂层普遍存在着工艺性较差的问题ꎬ
而力学性能突出、工艺性也较好的环氧类防热涂层的

烧蚀性能却不尽如人意ꎮ
为了提高环氧类防热涂层的烧蚀性能ꎬ近年的研

究趋势是采用有机硅改性环氧树脂[６－９] 和对复合材

料体系的增韧[１０]ꎮ 赵英民等[６]以有机硅改性环氧树

脂为基体ꎬ添加由氢氧化铝、硼酸等散热无机物ꎬ增强

涂层抗气动烧蚀能力的短切玻璃纤维和增强涂层隔

热效果的玻璃空心微球组成的填料制得了适用于

３５０~４００℃的低温挥发散热隔热涂层ꎮ 当 ２ ｍｍ 厚的

涂层涂覆在 ２ ｍｍ 厚的 ＬＹ１２ 铝合金基底上并进行小

板隔热试验(加热 ４２０ ｓꎬ峰值 ４００℃)时ꎬ基材背温保

持在 ２５０℃ 以下ꎬ具有良好的防隔热效果ꎮ 张海鹏

等[７]也开展了类似的工作ꎬ除氢氧化铝和硼酸作为

填料外ꎬ增加了多聚磷酸铵的使用ꎬ使填料各组分在

２００~５００℃的分解反应分布更为均衡ꎬ涂层材料的目

标使用温度也因而提高到 ５００℃ꎮ 郭亚林等[８] 在比

较了室温硫化硅橡胶体系(ＳＤＬ－１－４１)ꎬ环氧树脂(Ｅ
－５１)和苯基硅树脂改性的 Ｅ 型环氧树脂后ꎬ最终采

用了工艺性、力学和热性能兼备的后者ꎮ 作者在

５００℃马弗炉条件下对 ２ ｍｍ 厚的涂层材料进行了 ５
ｍｉｎ 的耐热性测试ꎬ结果表明材料无开裂、无鼓包、无
发烟现象ꎻ如果在 １ ｍｍ 厚的钢板上涂覆 ０.４４ ｍｍ 的

涂层ꎬ５ ｍｉｎ 内背壁温升亦不高于 ２５０℃ꎮ
表 １　 几类主要树脂基防热涂层体系的性能对比

Ｔａｂ.１　 Ｐｒｏｓ ａｎｄ ｃｏｎｓ ｏｆ ３ ｍａｊｏｒ ｃａｔｅｇｏｒｉｅｓ ｏｆ ｏｒｇａｎｉｃ
ｈｅａｔ￣ｒｅｓｉｓｔａｎｔ ａｂｌａｔｉｖｅ ｃｏａｔｉｎｇｓ

涂层 优点 缺点

硅橡胶 抗冲刷能力高ꎬ烧蚀性能好 粘接性能差ꎬ易脱粘分层

酚醛类 线烧蚀率低ꎬ碳化层较坚硬 较脆ꎬ高低温交变时易开裂

环氧类 力学性能较优ꎬ可室温固化 韧性差ꎬ烧蚀及抗强气流冲刷能力差

郑天亮等[９]对比了利用有机硅改性环氧和酚醛

树脂制备低密度(０.４~０.６ ｇ / ｃｍ３)高温烧蚀防热涂层

的实用性能ꎬ发现有机硅改性环氧树脂具有更低的线

烧蚀率(０.１６~０.２４ ｍｍ / ｓ)和质量烧蚀率[０.１１ ~ ０.１４
ｇ / (ｃｍ２ｓ)]ꎮ 在低密度烧蚀防热涂层的研究方面ꎬ
美国于 １９６６ 年第一次制得了添加二氧化硅空心微球

的密度为 ０.７８４ ｇ / ｃｍ３的有机硅树脂涂层ꎬ之后通过

使用酚醛树脂将密度降至 ０.５７ ｇ / ｃｍ３ꎬ现在已经降到

０.５ ｇ / ｃｍ３以下ꎬ而我国普遍使用的烧蚀防热涂层依

然保持在 ０.８ ~ ０.８５ ｇ / ｃｍ３的范围ꎮ 郑天亮等通过添

加油层包裹的体积可膨胀蛭石ꎬ表面改性的 Ａｌ２Ｏ３ －
ＳｉＯ２空心微球和酚醛空心微球等多种类功能填料将

涂层密度降低到 ０.４~０.６ ｇ / ｃｍ３ꎮ 他们所使用的环氧

和酚醛两种涂层体系均能在 ７５０℃保持高于 ５０％的

残碳率ꎮ
针对环氧类防热涂层的局限ꎬ一种以韧性环氧树

脂加成碳稳定剂的涂层材料体系最近由左瑞霖等[１０]

公布ꎬ并被证实可以用于中低热流环境下的长时防

热[１１]ꎮ 作者在三种候选树脂体系中挑选了酚醛环

氧 /溴化环氧复合体系ꎬ充分利用了酚醛环氧的成碳
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能力和溴化环氧的阻燃抗氧化能力ꎮ 该体系在 ４００~
８００℃内均能保持 １３％的残碳率(８００℃)ꎮ 另一方

面ꎬ成碳剂的引入(３０ｗｔ％ ~ ９０ｗｔ％)极大地提高了涂

层的残碳率ꎮ 当添加 ９０ｗｔ％成碳稳定剂时ꎬ８００℃涂

层残碳率从 １３％上升到了 ３８％ꎬ同时涂层力学性能

也显著提高(拉伸强度从 ５.６７ 上升至 １３.４ ＭＰａ)ꎮ 作

者对样品在马弗炉 ８００℃烧蚀测试之后发现 Ｓｉ、Ｏ 元

素含量上升ꎬ伴有烧结反应的特征出现ꎻ５ ｍｉｎ 过后ꎬ
残碳率保持为 ３８％~４７％ꎮ

上述树脂基防热涂料体系具备以下共性ꎮ
(１)基体材料仍然以改性环氧树脂和酚醛树脂

两大体系为主流ꎬ有机硅改性环氧树脂通过硅元素的

引入增加了涂层碳化层在高温冲刷下的稳定性ꎬ从而

提高了涂层耐烧蚀性ꎮ
(２)如文献[１０] 所示ꎬ涂层残碳率的显著提高

依赖于占大质量分数的成碳稳定剂的引入(可高达

９０ｗｔ％)ꎮ
(３)各树脂基防热涂层材料通过功能填料分解

散热的原理非常类似ꎬ填料密度在 １.２ ｇ / ｃｍ３左右ꎬ热
导率约为 ０. ２ ~ ０. ３ Ｗ / (ｍＫ)ꎮ 唯有韧性环氧体

系[１０]显示出较突出的力学性能(表 ２)ꎮ
(４)目标使用温度普遍集中在 ４００ ~ ８００℃的中

温区ꎬ属于中低热流环境ꎮ
表 ２　 几种有机防热涂层的性能对比[６－１０]

Ｔａｂ.２　 Ｓｕｍｍａｒｙ ｏｆ ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ ｏｆ ｓｅｖｅｒａｌ ｏｒｇａｎｉｃ
ｈｅａｔ￣ｒｅｓｉｓｔａｎｔ ｃｏａｔｉｎｇｓ

基材

体系

密度 /

ｇｃｍ－３

热导率 /

Ｗ(ｍＫ)－１

比热容 /

Ｊ(ｇＫ) －１

线烧蚀率

/ ｍｍｓ－１
附着力

/ ＭＰａ
工作温度

/ ℃

改性环氧 ０.８５ ０.２４ １.５３ － － ≤４００

改性环氧 １.２８ ０.２８ － ０.１１６ １１.８４ ５００

改性环氧 １.２６ ０.２２ １.７２ － － ５００

改性环氧 ０.５ ０.１１ － ０.２０ ３.８ ８００

韧性环氧 １.３ ０.２７ １.６５ － － ８００

ＴＭＤ － ０.２３ １.９７ － － －

战斧 １.３７ ０.４３ １.４６ － － －

２　 陶瓷基防热涂料

一般说来ꎬ陶瓷基防热涂料更适合于长时间>
８００℃的服役环境里ꎮ 它所具备的耐高温、耐化学腐

蚀、抗氧化等特性是树脂基防热涂料所难以企及的ꎬ
因此广泛应用于航空、航天以及民用领域ꎮ 主流的陶

瓷涂层制备技术为热喷涂、气相沉积(ＰＶＤꎬＣＶＤ)、热
化学反应法等ꎮ ２００２ 年ꎬ北美高性能陶瓷涂层总价

值 ９.８ 亿美元的市场中ꎬ排名前三的技术为:热喷涂

占 ５１.７％ꎬＣＶＤ 占 ２２.１％ꎬＰＶＤ 占 １８.８％[１２]ꎮ 由于陶

瓷(特别是氧化物)在高温氧化环境下所具有的天生

优势ꎬＡｌ２Ｏ３、ＭｇＯ、Ｃｒ２Ｏ３、ＨｆＯ２、ＳｉＯ２、ＳｉＣ、ＴｉＯ２、ＺｒＯ２

等材料便成了陶瓷涂层的主要选材对象ꎮ
相比于气相沉积的方法ꎬ热喷涂的沉积速率更

高ꎬ物耗相对较小[１３]ꎮ 目前已有包括火焰喷涂、电弧

喷涂、等离子喷涂、高速氧燃料火焰喷涂、爆炸喷涂等

多种方法得到了不同程度的工业应用ꎮ 这几种典型

方法的粒子冲击速度由低到高从 １５０ ｍ / ｓ(火焰喷

涂)到 １ ５００ ｍ / ｓ(爆炸喷涂)ꎬ整整提高了 １０ 倍ꎻ它
们虽然热源不同ꎬ但都是通过瞬时加热(每种方法的

温度都在 ３ ０００℃ 以上ꎬ其中等离子喷涂达到了 １２
０００℃)并加速金属或陶瓷原料ꎬ使之以极高的能量

撞击基底表面并得以沉积成为涂层ꎮ 而且ꎬ冲击速度

越快ꎬ涂层孔隙率越低(低至 ０.５％ ~２％)且与基底的

结合强度越高(８０ ~ １００ ＭＰａ)ꎮ 热喷涂尤其适用于

高温合金(例如ꎬＦｅＣｒＡｌＹ)ꎬ超高温金属基陶瓷涂层

(例如ꎬＷＣ / ＣｏＮｉＣｒ / ＣｒｘＣｙ)等拥有难熔元素的材料制

备[１４]ꎮ 另外ꎬ近年出现了将自蔓延高温合成技术与

传统热喷涂技术相结合ꎬ将高放热反应体系材料在喷

涂过程中完成熔化、反应合成并沉积的过程ꎬ已制得

ＭｇＳｉＯ４ꎬＡｌ２Ｏ３－ＴｉＯ２ꎬＡｌ２Ｏ３－ＴｉＢ２等复合陶瓷涂层[１５]ꎮ
热化学反应法的工艺简单、操作方便、成本较低ꎬ

也常被用来制备陶瓷涂层材料ꎮ 例如ꎬＣｒ２Ｏ３可以与

陶瓷粘结相一起制成料浆ꎬ在 １ ０５０ ~ １ ３００℃烧结形

成较为致密的陶瓷涂层ꎬ被用于镍基合金表面ꎬ且具

有优良的抗氧化性、抗热震性和抗高温疲劳性[１６－１８]ꎮ
黎仕增等[１９] 利用 Ｌａ２Ｏ３为添加剂改善 Ａｌ２Ｏ３陶瓷涂

层的微观结构及性能ꎬ也取得了更好的烧蚀性能ꎮ
在极端应用环境下(长时间超过 １ ６００℃)ꎬ其温

度已经超过了很多常见陶瓷(Ａｌ２Ｏ３ꎬＳｉＣ 等)的熔点ꎬ
使之不再适用ꎮ 此时ꎬ超高温陶瓷(ＵＨＴＣ)涂层是理

想的选择ꎮ 它们往往采用如 Ｗ、Ｈｆ、Ｚｒ 等难熔元素的

氧化物ꎬ硼化物或碳化物为主要原料ꎬ高温抗氧化能

力极强ꎮ 王德朋等[２０]用等离子喷涂的方法在钢基底

上制备了 ＨｆＣ 陶瓷涂层ꎬ在表面温度约 ３ ０００℃、焰流

速度 ２.５Ｍａ、热流 ５ ３００ ｋＷ / ｍ２、烧蚀时间 ３ ｓ 的状态

下ꎬ其线烧蚀率为 ０.０１９ ｍｍ / ｓ(ＨｆＣ 涂层在火焰灼烧

和气流冲刷下大部分剥落ꎬ而且烧蚀时间短)ꎮ 而用

化学气相沉积方法制得的 ＺｒＣ 陶瓷涂层已在 Ｃ / Ｃ 复

合材料基底上取得了良好的效果ꎮ 在焰温 ２ ８００℃、
烧蚀 ２４０ ｓ 的条件下ꎬ成分为 ＺｒＣ０.７的涂层试样能够

形成致密的氧化物层阻止热流直接冲刷 Ｃ / Ｃ 基底ꎬ
其质量烧蚀率为 １.１ × １０－４ ｇ / ( ｃｍ２ｓ)ꎬ线烧蚀率为

０ ３×１０－３ ｍｍ / ｓ[２１]ꎮ 周海军等[２２] 通过在 ＺｒＢ２中添加

２０ｗｔ％~３０ｗｔ％的 ＳｉＣ 改善其高温抗氧化性制得 ＺｒＢ２

－ＳｉＣ 复合陶瓷涂层(１ ５００℃惰性气氛烧结处理)ꎬ经
１ ５００℃、６００ ｓ 氧－丙烷火焰烧蚀ꎬ涂层保持完整ꎬ无
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明显烧蚀痕迹ꎮ
除了高温合金基材ꎬ高温陶瓷基复合材料性能的

提高也受益于具有高辐射率的陶瓷涂层的使用ꎮ 美

国航空航天局 (ＮＡＳＡ) 在 ２０ 世纪 ７０ 年代研发了

ＲＣＧ(Ｒｅａｃｔｉｏｎ Ｃｕｒｅｄ Ｇｌａｓｓ) [２３]并于 １９９０ 年代改进得

到 ＴＵＦＩ(Ｔｏｕｇｈｅｎｅｄ Ｕｎｉ－ｐｉｅｃｅ Ｆｉｂｒｏｕｓ Ｉｎｓｕｌａｔｉｏｎ)两种

涂层体系[２４]ꎮ ＲＣＧ 涂层由 ＳｉＢ４高辐射剂ꎬＳｉＯ２、Ｂ２Ｏ３

黏结剂组成ꎬ经 １ ３７３ Ｋ 烧结ꎬ形成 ０.３８ ｍｍ 厚、密度

≯０.３８ ｇ / ｃｍ３ 的成品ꎮ 它的长时使用温度达到了 １
６４０ Ｋ(近 １ ４００℃)ꎮ 而 ＴＵＦＩ 作为一种梯度化设计

的涂层体系ꎬ在改进了 ＲＣＧ 抗冲击力较弱的特点后ꎬ
不仅保持成分、密度几乎不变ꎬ还将使用温度提高到

了 １ ８１３ Ｋ ( 应 用 型 号: ２００６ 年 发 现 者 号ꎬ Ｘ －
５１Ａ) [２５]ꎮ 最近ꎬ美国研发了一类高辐射低催化“高
效钽基涂层” (ＨＥＴＣ)材料ꎮ 它包括 ＴａＳｉ２(基体材

料)、ＭｏＳｉ２(抗辐射剂)、ＷＳｉ２(抗氧化剂)、Ｂ２Ｏ３－ＳｉＯ２

在内的 ４ 种主要原料ꎬ密度仅为 ０.４ ｇ / ｃｍ３ꎬ但设计使

用温度达到了 ２ ０００ Ｋ [２６]ꎮ
然而ꎬ目前尚无专为树脂基复合材料工业级应用

的陶瓷涂层出现ꎮ ＮＡＳＡ Ｇｌｅｎｎ Ｒｅｓｅａｒｃｈ Ｃｅｎｔｅｒ 以等

离子喷涂的方法在 Ｃ ｆ / ＰＩ 复合材料(Ｔ６５０－３５ / ＰＭＲ－
１５)上沉积了 Ｃｒ３Ｃ２－ＮｉＣｒ 和 ＷＣ－Ｃｏ 涂层ꎬ但发现其

隔热性能差ꎬ涂层和基体之间线胀系数不匹配等一系

列问题[２７－２８]ꎮ 哈尔滨工业大学的张艳良等[２９] 试图

同样以热喷涂的方式在 Ｃ ｆ / ＰＩ 上制备以 Ａｌ 或 Ｚｎ 为

“打底材料”、密度较低的 Ａｌ２Ｏ３涂层ꎮ 该文作者在实

验中发现原料 Ｎｉ—３％Ａｌ 粉末在焰流中发生放热反

应ꎬ使熔融粒子的温度远高于其熔点ꎬ因此当高温粉

末撞击树脂基复合材料时ꎬ基体发生烧蚀现象ꎬ易使

所制备的涂层剥离脱落ꎮ 如果使用 Ａｌ 先做打底ꎬ基
体存在同样的烧蚀问题ꎻ但若换作熔点较低的 Ｚｎꎬ涂
层体系制备实验成功ꎬ但所测剪切强度 １０.４５ ＭＰａ 结

果存疑且无任何烧蚀数据支持ꎮ
综上所述ꎬ陶瓷基防热涂层的制备具有以下特

点ꎮ
(１)使用温度高、时间长ꎬ烧蚀量极小ꎬ耐烧蚀能

力较有机烧蚀涂层优异ꎻ
(２)主要应用在金属、陶瓷或 Ｃ / Ｃ 基复合材料等

高温基底上ꎬ目前专为树脂基复合材料开发并得以工

程应用的陶瓷涂层尚为空白ꎻ
(３)涂层本身的处理过程受难熔元素或烧结过

程的限制ꎬ往往涉及高温、高能技术措施ꎬ几乎无室温

或低温处理的可能性ꎮ
３　 针对树脂基防热材料的热防护涂层可能发展趋势

从 ＹＡＪＩＭＡ、ＦＲＩＴＺ 和 ＲＡＡＢＥ 等人[３０]在 ２０ 世纪

７０ 年代分别通过 ｐｏｌｙｃａｒｂｏｓｉｌａｎｅ 原料制得 ＳｉＣ 陶瓷

开始ꎬ高分子制备陶瓷 ( Ｐｏｌｙｍｅｒ Ｄｅｒｉｖｅｄ Ｃｅｒａｍｉｃｓꎬ
ＰＤＣｓ)已经经历了 ４０ 年的发展历程ꎬ并在陶瓷纤维、
涂层、超高温陶瓷(可达 ２ ０００℃)、电磁功能性应用

等方面取得了长足的进步ꎮ 如今ꎬＰＤＣ 家族里二元

(Ｓｉ３Ｎ４ꎬＳｉＣꎬＢＮꎬＡｌＮ)、三元(ＳｉＣＮꎬ ＳｉＯＣꎬ ＢＣＮ)以及

四元(ＳｉＣＮＯꎬＳｉＢＣＮꎬＳｉＢＣＯꎬＳｉＡｌＣＮꎬＳｉＡｌＣＯ)体系都

已被成功制得ꎬ并且以碳纤维为增强相、ＰＤＣ 为基材

的陶瓷基复合材料(ＣＭＣ)也在航天、汽车部件等领

域得到实际应用ꎮ ＰＤＣ 陶瓷具备且不限于以下几个

特点[３０]ꎮ
(１)传统陶瓷制备方法必须依赖于陶瓷粉末的

烧结ꎬ而且原料纯度、元素混合的均匀性、烧结助剂的

使用等因素在很大程度上局限了陶瓷的更广泛应用ꎮ
而 ＰＤＣ 却不存在上述问题ꎮ

(２)陶瓷前驱体通常作为热固性高分子ꎬ在原始

低黏度的条件下能够利用传统有机高分子塑形的办

法制备各种形状的产品ꎬ 例如高分子渗透烧结

(ＰＩＰ)、喷射模塑法、树脂传递膜成形(ＲＴＭ)以及尤

为重要的低维度涂层成形ꎮ
(３)ＰＤＣ 陶瓷以其非晶态的微观结构、独特存在

的“碳纳米域(ｃａｒｂｏｎ ｎａｎｏ￣ｄｏｍａｉｎ)”等特点拥有了突

出的高温蠕变、抗氧化、相分离等热力学性能ꎮ
截至目前ꎬ国内外对于利用陶瓷前驱体制备陶瓷

涂层的研究几乎都还集中在金属基底上ꎬ但已经具备

向其他基底(例如树脂基复合材料)转移的技术条

件ꎮ 赵雪莲等[３１] 利用聚硼硅氮烷(ＰＢＳＺ)和活性填

料在 １ ０００℃、Ｎ２条件下制得 ５０ μｍ 厚的均匀、致密

涂层ꎬ并通过了 ３０ ｈ、９００℃氧化ꎬ涂层结合良好ꎮ 类

似的ꎬ聚碳硅烷(ＰＣＳ)、ＳｉＣ 纳米颗粒以及 Ａｌ 粉作为

原料ꎬ以同样条件在不锈钢基底上也可制得 ５０ μｍ
厚的 ＳｉＣ / Ａｌ２ Ｏ３ 复相陶瓷涂层ꎬ但未经高温氧化考

核[３２]ꎮ 从考虑金属高温长时运行的实际角度出发ꎬ
Ｋ. Ｗａｎｇ 等[３３－３６]则为镍基高温合金( Ｉｎｃｏｎｅｌ ６１７)设
计了一套双层复合陶瓷涂层体系:以全氢硅氮烷

(ＰＨＰＳ)为粘接层、聚硅氧烷(ＰＨＭＳ)和纳米级至亚

微米级抗氧化活性填料 ＺｒＳｉ２为顶层ꎬ低温固化后在

８００℃的氧化环境下即可制得性能优良的陶瓷涂层ꎬ
并顺利通过 ２００ ｈ 静态氧化试验考核ꎬ界面结合良

好ꎬ表面无剥落ꎬ金属基底无氧化腐蚀ꎬ具有极大的应

用潜力ꎮ
４　 结语

总的说来ꎬ一方面ꎬ我国未来航天飞行器热防护

系统受树脂基烧蚀防热复合材料性能发展的制约ꎬ在
高温长时及强热流领域亟需提高ꎻ另一方面ꎬ现有有

机烧蚀涂层已达使用极限ꎬ而陶瓷涂层在高温环境下

的巨大性能优势却因为制备温度过高等原因难以在
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树脂基复合材料基底上得以实际应用ꎮ 因此ꎬ通过新

兴原材料体系和创新性的材料制备方法ꎬ在树脂基复

合材料烧蚀表面增加无机陶瓷涂层材料ꎬ将可能成为

一种解决上述科技难题ꎬ充分挖掘并提高现有树脂基

复合材料的使用性能ꎬ且拥有较低成本的方案ꎮ
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