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蜂窝增强低密度硅基烧蚀防热材料性能
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（1 航天材料及工艺研究所，北京 100076）
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文 摘 高速再入飞行器通常采用烧蚀防热材料作为外表面大面积的热防护材料。本文对两种蜂窝增

强低密度硅基烧蚀防热材料的力学性能、热物理性能和烧蚀性能进行了测试，并结合试验结果对烧蚀机理进

行了研究分析。结果表明，材料的密度越高、拉伸强度就越高，但拉伸模量相近；两种材料的隔热性能参数都

较低。两种材料在不同热流密度条件下的电弧风洞烧蚀后退速率都较低，在部分烧蚀条件下有轻微膨胀。两

种材料的烧蚀背温都较低，烧蚀表面形貌良好，能满足设计指标要求，是一种适用范围较广的烧蚀防热材料。
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Thermo-mechanical Properties of Honeycomb-enhanced Silica-based Low

Density Ablative Thermal Protection Material
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Abstract Ablative thermal protection material is usually applied as the heat shield of high speed reentry vehicle.
The mechanical properties，thermophysical properties and ablation properties of two kinds of honeycomb enhanced silica-
based low density ablative thermal protection materials are investigated，with the analysis of the ablation mechanism. The
results show that the tensile strength increases with the density，with the same tensile modulus. The thermal insulation
performance parameters of the two kinds of materials are both relatively low. The linear ablation rates of the two kinds of
materials are relatively low under different heat flux in the arc wind tunnel，and some materials expand slightly under
certain conditions. The back temperature of two materials are relatively low，with a good surface morphology. The research
shows that the materials meet the target requirements with a wide range of applications.
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0 引言

烧蚀防热材料是利用高温固液气反应和表面热

辐射消耗外部气动或燃气加热，从而实现热防护的

一类材料。其中，聚合物基烧蚀材料由于可以适应

较宽范围的高温环境，是目前应用最为广泛的烧蚀

防热材料。NASA针对运载器和探测器热防护材料

的研究结果表明，烧蚀材料可以经受约 0. 3 ~30
MW/m2的热流环境［1］。由于烧蚀防热材料在不同的

热环境下的烧蚀反应不同，因此目前还没有能适应

所有热环境的材料。例如，欧洲的大气再入演示飞

船（ARD）和火星探测器猎犬 2号采用了 Norcoat-
Liege材料，这是一种密度为 0. 47 g/cm3的酚醛树脂

基的烧蚀防热材料［2］。美国的阿波罗飞船和猎户座

飞船采用了AVCOAT 5026-39 HC/G材料［3］，密度约

为 0. 5 g/cm3。AVCOAT 5026材料采用了蜂窝增强结

构，通过将各种填料和树脂基体填充至玻璃钢蜂窝

内部制备而成。我国的神舟载人飞船同样采用了蜂

窝增强树脂基烧蚀防热材料［4］。
我国探月工程三期月地高速再入返回飞行器外

表大面积采用了蜂窝增强低密度烧蚀防热材料［5］，为
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了减轻热防护结构的整体质量，在不同部位应用了

不同密度和适应不同热流条件的热防护材料。这种

蜂窝增强低密度硅基烧蚀防热材料具有密度低，可

根据需要进行调节；整体成型，结构一致性好，成型

效率高；有相应的修补材料及工艺，使用全周期可维

护性强；可针对不同使用环境和热防护需求开展相

应的配方优化等优点。本文对两种蜂窝增强低密度

硅基烧蚀防热材料的力学性能、热物理性能和烧蚀

性能进行研究。

1 实验

1. 1 原材料

材料A、材料 B，蜂窝增强低密度硅基烧蚀防热

材料，密度分别约为0. 40 g/cm3、0. 50 g/cm3，自制。

1. 2 测试方法

按照《DqESJ7—99蜂窝增强结构和蜂窝增强低

密度烧蚀材料拉伸性能测试方法》对材料的拉伸性

能进行测试，结果取不少于5个样品的均值。

按照《DqESJ20—99蜂窝增强低密度烧蚀材料热

传导特性测试方法》对材料的热导率进行测试，结果

取不少于3个样品的均值。

按照《GJB330A—2000固体材料 60~2 773 K比

热容测试方法》对材料的比热容进行测试，结果取不

少于5个样品的均值。

材料的隔热性能参数由材料的密度、热导率和

比热容计算而得，可以用来综合表征材料的隔热性

能，其计算公式如下：

α = ρλ
cp

式中，ρ为密度，λ为热导率，cp为比热容。

采用电弧风洞对材料进行了烧蚀试验，考察其

表面形貌和烧蚀防隔热性能。材料A和B烧蚀试验

件为球头圆柱状驻点烧蚀模型，直径为 60 mm，厚度

为 27 mm。采用MR1SC双色红外辐射高温计测量烧

蚀过程中材料的表面温度，通过材料背面安装的K
型热电偶测量材料背面温度，通过测量材料烧蚀前

后的厚度来计算材料的线烧蚀后退率。材料在电弧

风洞中的烧蚀试验参数如表1所示。

2 分析与讨论

2. 1 基础性能

材料A和 B的基础性能数据如表 2所示。可以

看出，材料A和B垂直于蜂窝条带方向（⊥）的拉伸强

度高于平行于蜂窝条带方向（∥），但对子样进行误

差分析，结果表明二组之间无显著性差异（p＜
0. 05）。材料 B在垂直和平行于蜂窝条带方向的拉

伸强度都高于材料A，对子样进行误差分析，结果表

明二组之间存在显著性差异（p＜0. 05）。材料A和B
的模量与蜂窝条带方向和材料密度无关，都在 111 ~
124 MPa内，对子样进行误差分析，结果表明相互之

间无显著性差异（p＜0. 05）。。

梁馨等［6］人曾对数种低密度防热材料进行了研

究，报道了“材料 1”和“材料 2”两种密度分别为 0. 71
和 0. 89 g/cm3的蜂窝增强低密度烧蚀材料。两种材

料平行于蜂窝条带方向的拉伸强度分别为 0. 59和
1. 32 MPa，垂直于蜂窝条带方向的拉伸强度分别为

0. 75和 0. 90 MPa。本文的材料B通过调整微观孔隙

结构，增加了材料内部孔隙数量的同时，使孔隙尺寸

更加均匀，导致材料密度低于“材料 1”的同时，强度

更高，表现出了更优异的力学性能。

材料A和B的拉伸强度与材料的密度有关。随

着材料密度的增加，材料两个方向上的拉伸强度都

有所增加，这与梁馨等［6］人的研究结果相同；但材料

的拉伸模量变化不大。这是因为材料A的空心填料

含量高于材料B，导致材料A内部空心填料与硅橡胶

基体的界面增加。该类材料内部的界面为力学薄弱

区域，因此，材料内部界面较多的材料A的拉伸强度

低于材料B。由数据可知，材料A和B的隔热性能参

数分别为 2. 4×10-4和 3. 6×10-4 g2/（cm4·s）。隔热性能

参数是由材料的密度、热导率和比热容综合计算的

结果，代表了材料的隔热性能，一般来说，隔热性能

参数越低，材料的防隔热性能越好。

表1 电弧风洞烧蚀试验参数

Tab. 1 Parameters of arc wind tunnel

材料编号

A-1000-120
A-1500-33
A-1500-120
B-1000-120
B-1500-33
B-1500-120

材料

种类

A

B

热流

/MW·m-2
1

1.5

1

1.5

加热时间

/s
120
33
120
120
33
120

表面温

度/℃
1 445
1 522
1 630
1 470
1 650
1 650
表2 材料的基础性能

Tab. 2 Properties of materials

材料

种类

A
B

ρ
/g·cm-3
0.40
0.50

σ∥
/MPa
0.500
0.751

E∥
/MPa
124
115

σ⊥
/MPa
0.573
0.796

E⊥
/MPa
111
115

λ(RT)
/mW·(m·K)-1

84
99

cp(RT)/J·(m·K)-1
1.40
1.37

α
/10-4g2·(cm4·s)-1

2.4
3.6
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表 3对比了几种已经应用于型号的蜂窝增强低

密度烧蚀材料的密度和隔热性能参数［4，7］。俄罗斯的

“联盟号”飞船没有采用低密度烧蚀防热材料，而是

采用了玻璃或石棉/酚醛玻璃钢增强的聚四氟乙烯材

料 ，密 度 高 达 1. 4~1. 6 g/cm3，其 α 约 为

4. 7×10-3 g2/（cm4·s）［4］。而蜂窝增强低密度烧蚀材料

较低的α可以有效的降低整个防热结构的质量，从而

提高飞行器的有效载荷。由表中数据可知，材料A
的α优于神舟飞船所使用的两种防热材料；材料B的

α数优于神舟飞船所使用的H96材料，与阿波罗和猎

户座所使用的AVCOAT 5026-39HC/G材料相当。

2. 2 线烧蚀速率

材料的线烧蚀速率结果如表 4所示。由图可知，

在所有烧蚀条件下，材料 A和 B的线烧蚀速率都较

低。其中，材料A的线烧蚀速率低于材料B；随着热

流或烧蚀时间的增加，同一种材料的线烧蚀速率也

会增加。材料A-1500-33的烧蚀速率为负值，表明

该条件下的试验件在烧蚀后发生了膨胀。

材料的线烧蚀速率与其自身的烧蚀过程有关。

烧蚀初期，材料内部的温度逐渐升高，达到一定温度

后发生热解反应、产生大量热解气体。此时材料表

面的组分未完全分解，相互连通的孔隙较少，允许逸

出的气体速率也较小，从而导致热解气体的产生速

率大于气体逸出速率。因此材料内部气体压强逐渐

增大，材料就会发生整体膨胀，该过程发生在图 1中
的阶段 1和阶段 2。此时材料的线烧蚀速率是材料

膨胀速率和热解反应后退速率综合作用的结果。有

研究表明，某固体火箭发动机内的碳纤维增强酚醛

树脂烧蚀防热材料的厚度在烧蚀温度上升至约

250 ℃之前是不断增加的，随后材料的厚度才开始逐

渐降低［8］。易法军等［9］人的研究也表明，碳/酚醛复

合材料在烧蚀 5 s时，材料表现出明显的膨胀行为，

10 s时膨胀量变小，15 s以后出现部分负膨胀。

随着烧蚀时间的增加，材料表面的组分进一步

分解，相互连通的孔隙逐渐增加，允许逸出的气体速

率也逐渐增大，最终导致气体逸出速率大于热解气

体的产生速率，材料内部气体压强逐渐减小，该过程

发生在图 1中的阶段 3和阶段 4。此时材料的膨胀速

率大大减小，线烧蚀速率逐渐逼近真实的后退速率。

材料A在 1. 5 MW/m2的热流条件下，烧蚀 33 s时
线烧蚀后退速率为-3 μm/s，烧蚀 120 s时的线烧蚀后

退速率为 25 μm/s。随着烧蚀时间的延长，材料线烧

蚀后退速率逐渐增加的原因如前所述，烧蚀初期的

膨胀在一定程度上降低了材料的宏观后退量。材料

B烧蚀 33 s时线烧蚀后退速率小于烧蚀 120 s的原因

相同。不同的是，烧蚀时间为 33 s时，材料A的膨胀

量大于热解反应后退量，材料在宏观上表现为烧蚀

膨胀；而材料B的膨胀量小于热解反应后退量，材料

在宏观上表现为烧蚀后退。

相同烧蚀条件下，材料A的线烧蚀速率都低于

材料B，这主要是因为前者α更低。表明该类蜂窝增

强低密度硅基烧蚀防热材料的α越低，线烧蚀速率越

低。与陶瓷瓦的防隔热机理不同，本文材料的主要

防隔热机理为烧蚀防热，热解产生的气体引射入边

界层可降低材料表面的温度，生成的碳化层则起到

防热作用。热解层、碳化层与原始材料的密度、热导

率和比热容等不再相同，烧蚀材料的α在烧蚀过程中

是一个不断变化的值。

2. 3 烧蚀背温

材料在不同烧蚀条件下加热停止时的背温都没

表3 国内外典型进入飞行器蜂窝增强烧蚀防热材料性能

Tab. 3 Ablative thermal protection properties of honeycomb-
enhanced materials applied by high speed reentry vehicles

型号

美国“火星探路者”

美国“阿波罗”

和“猎户座”

美国“双子星座”

中国“神舟”

本文研究材料

材料牌号

SLA-561
AVCOAT 5026-

39HC/G
DC-325
H88
H96

材料A
材料B

ρ/g·cm-3
0.225
0.55
0.85
0.54
0.71
0.40
0.50

α/10-4g2·(cm4·s)-1
1.3
3.4
9.6
3.2
6.2
2.4
3.6

表4 材料A和B的线烧蚀速率

Tab. 4 Linear ablation rates of material A and material B

材料编号

A-1000-120
A-1500-33
A-1500-120
B-1000-120
B-1500-33
B-1500-120

热流

/MW·m-2
1
1
1
1
1
1

加热时间

/s
120
33
120
120
33
120

线烧蚀速率

/mm·s-1
0.0025
-0.0030
0.0250
0.0042
0.0167
0.0275

图1 材料烧蚀过程示意图

Fig. 1 Ablation processing of materials
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有升高，加热停止一段时间后背温才开始缓慢升高，

最高背温升如表 5所示。由结果可知，在烧蚀时间相

同的情况下，1 MW/m2和 1. 5 MW/m2的热流密度，材

料A和B的最高背温升基本无差别；在烧蚀热流条件

相同的情况下，材料A和B的最高背温升随着烧蚀时

间的增加而升高。

高热流密度条件下材料的表面温度比低热流密

度条件下的高出约 200 ℃（表 1），但 120 s烧蚀条件下

的最高背温升却非常接近，表明该类材料可以适应

较宽的热流条件，且防热机理不是单纯的隔热和辐

射，还包括热解气体的热阻塞效应，这与前面有关烧

蚀机理的分析结果相同。

2. 4 烧蚀形貌与防热机理

烧蚀防热材料的防热机理主要包括聚合物基体

自身和与填料之间的化学反应吸热，烧蚀产物之间

的化学反应吸热，固态填料的熔化、蒸发、升华等相

变吸热，反应产物引射入边界层、减少物面气动加

热、产生热阻塞效应和表面辐射散热等［10］。材料A
和 B烧蚀后的结构从外向内可分为碳化层、热解层

和原始层，其烧蚀反应过程示意图如图1所示。

在烧蚀的最初阶段（阶段 1），原始材料在高温的

作用下发生热解反应，生成热解层，在热解层区域的

主要化学反应为硅橡胶脱环硅氧烷小分子。随着热

量不断向材料内部传递，热解层前沿也不断向材料

内部移动，同时热解层后沿温度不断升高、最终开始

发生碳化反应。高温使热解层碳化，生成坚硬的碳

化层，释放出大量的小分子气体，同时碳化层前沿也

逐渐向材料内部移动，使热解层始终保持一定的厚

度。随着烧蚀的进一步进行，碳化层内的无定型碳

会发生氧化反应，同时生成极薄的 SiO2液态层。若

长时间暴露于温度高于 1 200 ℃的无氧环境中，碳化

物与 SiO2还会发生反应生成耐高温的 SiC［9］。随着烧

蚀反应的不断进行，原始层厚度不断减小，热解层厚

度基本不变，碳化层厚度逐渐增加，液态层厚度基本

不变，烧蚀后退量会逐渐加大。由于烧蚀后退会使

材料外形尺寸发生变化，导致飞行器的气动外形发

生改变，因此，减小材料的烧蚀后退量、维持材料烧

蚀过程中的气动外形是烧蚀防热材料的研究重点之

一。材料A和 B在表 1所示的烧蚀试验条件下的表

面形貌如图 2所示。烧蚀后材料表面碳层完整、坚

硬，无宏观剥蚀。

表5 不同烧蚀条件背温结果

Tab. 5 Back temperature at different ablation conditions

材料编号

A-1000-120
A-1500-33
A-1500-120

最高背温升/ ℃
129
62
133

材料编号

B-1000-120
B-1500-33
B-1500-120

最高背温升/ ℃
128
62
131

（a） 材料A烧蚀前 （b） A-1000-120烧蚀后 （c） A-1500-33烧蚀后 （d） A-1500-120烧蚀后

（e） 材料B烧蚀前 （f） B-1000-120烧蚀后 （g） B-1500-33烧蚀 （h） B-1500-120烧蚀后

图2 材料A和B烧蚀前后形貌

Fig. 2 Morphology of material A and B
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A-1000-120和 B-1000-120的表面四周存在流

线型的白色固体，如图 1（b）和图 1（f）所示。产生这

种现象的主要原因是在 120 s的长时间烧蚀过程中，

材料表面温度高达 1 400 ℃，远远高于普通玻璃

800 ℃的软化点上限。此时材料中的部分填料（主要

成分为 SiO2）熔化为液态、同时硅基基体发生反应生

成液态SiO2，在材料表面形成一层高黏度的熔融玻璃

层，这层液态玻璃层可阻止外界氧向材料内部的扩

散，起着隔离外界气体与内部材料、降低材料氧化速

率的作用［9］。一部分的液态玻璃层会在高温高速的

气流冲刷下呈液珠状向四周扩散、最终从套筒边缘

流失。当加热停止时，液态玻璃冷却凝固，形成挂在

套筒边缘的白色流线型玻璃。A-1000-120和 B-
1000-120的蜂窝壁上同样残留有较多的白色凝固玻

璃，这是因为蜂窝由酚醛树脂浸渍玻璃纤维布制成，

玻璃纤维在高温下融化为液态，冷却时凝固成固态

玻璃微球。

A-1500-33和 B-1500-33的表面为黑色的碳

层，蜂窝壁有少量固态玻璃微珠残留，边缘无流线型

的玻璃凝固痕迹；而 A-1500-120和 B-1500-120的
边缘再次出现了流线型的玻璃凝固痕迹。这是因

为，随着烧蚀时间的延长，材料内部空心填料的熔化

量逐渐升高。如前所述，在烧蚀达到一定程度后（图

1中的阶段3），才会生成SiO2液态层。

与 1 MW/m2热流条件下凝固玻璃为白色不同，

1. 5 MW/m2热流条件下凝固玻璃颜色为褐色。这主

要是因为在 1. 5 MW/m2热流条件下，试验设备内部

铜管略有烧蚀，金属铜污染了试样表面。

3 结论

航天材料及工艺研究所研制的蜂窝增强低密度硅

基烧蚀防热材料材料A和B，其密度分别为0. 40和0. 50
g/cm3；后者的拉伸强度较高，但二者的拉伸模量相近；

两种材料的隔热性能参数分别为 2. 4×10-4和 3. 6×10-4
g2/（cm4·s）。材料在1和1. 5 MW/m2热流条件下烧蚀形

貌良好，表面碳层完整无剥蚀，线烧蚀后退量较小，在

部分烧蚀条件下会出现宏观烧蚀膨胀现象。两种材料

可用于探月返回、深空探测等热流环境下的热防护，是

一种适用范围较广的烧蚀防热材料。
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