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深空环境轻质防热材料烧蚀性能研究

梁    馨，方    洲，程    雷，罗丽娟，贺朝晖，吴永智

（航天材料及工艺研究所, 北京 100076）

摘    要： 针对轻质防热材料在深空环境中较高热流的耐烧蚀问题，采用6 000 kW/m2电弧风洞试验对自行研制的蜂窝增

强轻质防热材料A（密度0.48 g/cm3）的烧蚀性能进行了研究，对烧蚀后材料内部的密度变化进行了分析，同时计算并分析

了防热材料的热应力。结果表明：材料A烧蚀后碳层完整，其碳层的微观形貌可见明显的空心填料破损且基本不见树脂基

体，材料中的组分发生相互反应，烧蚀表面生成SiC晶体，促进烧蚀带走热量，且提高碳层强度和抵抗氧化的作用；材料

A的热解层厚度很小，说明具有良好的隔热性能；材料A的蜂窝结构可有效降低材料热应力。本研究对深空探测材料的可靠

性评估具有重要意义。
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引　言

在深空环境中，探测器在进入行星大气过程中，

高速流动的气体与飞行器表面强烈摩擦，形成严酷的

气动加热环境，产生大量热量，将会导致飞行器被烧

毁。热防护材料能够阻止热量传入探测器内部，从而

维持探测器内人员及设备的正常工作，是决定探测成

败的关键技术之一。防热材料可分为烧蚀型和非烧蚀

型，其中烧蚀防热材料是通过材料在高温下发生的物

理化学反应带走热量，并通过一定的热耗散机制保证

探测器内部温度在要求范围内。国内外大多数空间探

测器都采用烧蚀型防热材料，根据不同探测器进入或

再入条件的不同，烧蚀材料的性能要求也不同。中国

探测器根据不同的探测任务，其气动加热环境存在很

大不同，近地轨道返回的探测器热流状态相对较低，

时间较长；而月地轨道返回的探测器则由于返回轨道

不同，气动加热除低热流长时外，还需兼顾高热流短

时，对热防护材料提出了更高要求。

未来的深空探测任务中，更倾向于在一次探测中

实现更多探测目标，发射时的载荷较大，因此深空探

测器的轻量化要求非常高，有效载荷的分配也十分严

格。而减轻防热结构重量对于有效载荷的利用至关重

要，因此对防热材料提出了新要求，即在轻量化的苛

刻要求情况下实现材料良好的烧蚀防隔热性能。

蜂窝增强防热材料采用密度较低的蜂窝结构作为

增强体，是实现轻质防热材料的一种途径，而蜂窝结

构内部的材料具有多维度设计特征，可赋予防热材料

良好的防隔热性能和轻量化特征。除此以外，蜂窝增

强轻质防热材料具有较高的安全性和可靠性，国内外

多种探测器采用这种结构形式的材料作为防热材料[1-14]。 

1    试验部分
 

1.1    材料部分

轻质烧蚀防热材料A（蜂窝增强低密度烧蚀防热

材料）、密度约为0.48 g/cm3，自行研制。

轻质烧蚀防热材料B（蜂窝增强低密度烧蚀防热

材料）、密度约为0.48 g/cm3，自行研制。

材料A与B配方组成不同。

轻质烧蚀防热材料C，材料组成同A，但无蜂窝结构。 

1.2    测试方法

采用电弧风洞烧蚀试验对材料的防热性能进行考

核，考察材料的表面烧蚀状态。电弧风洞烧蚀试验条

件为：热流密度6 000 kW/m2。试验后对防热材料烧蚀
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碳层进行微观形貌和XRD（X-Ray Diffraction）分析，

并对烧蚀后材料内部距离烧蚀表面不同深度的材料进

行密度测试，用于表征防热材料内部不同区域特征。

采用DqESJ7[15]对材料A和材料C的拉伸模量和泊松

比进行测试，采用DqESJ19-99[16]对材料A和材料C的线

膨胀系数进行测试。 

2    结果与分析
 

2.1    轻质材料烧蚀形貌分析

图1为材料A和材料B在6 000 kW/m2下的烧蚀形

貌，可见材料A碳层完整致密，无宏观剥蚀。而同一

密度的材料B，在烧蚀后则出现碳层完全被剥蚀掉的

情况，可见，同一材料密度，不同的材料在同一烧蚀

状态下，可能会表现出完全不同的烧蚀行为。碳层能

否在相对高的热流状态下保持完整，与其碳层结构和

组成有很大关系，而碳层结构和组成与材料组成设计

密切相关。由此可见材料组成设计对其烧蚀性能及烧

蚀形貌的影响至关重要，对于重量要求较为苛刻的防

热结构，根据其使用工况进行成分合理设计，才能达

到防热效果与结构重量的优化，实现有效载荷的充分

利用。

 

材料 B材料 A

 
图 1    材料A和B的烧蚀形貌

Fig. 1    Ablation graph of materials A and B
 

将烧蚀后的材料进行解剖，并对材料内部距离烧

蚀面不同深度的位置进行微观表征，结果见图2所示。

烧蚀表面大部分为破损的空心微球以及烧蚀后形成的

产物，无原始树脂残留；而在距离烧蚀表面较远的原

始层上，完整的空心微球和树脂基体都清晰可见。烧

蚀过程中，高温使得树脂基体全部分解，生成小分子

部分离开烧蚀碳层，部分碳化后留在烧蚀碳层内，和

空心微球碳化产物结为一体，从微观形貌上可以看出

碳层的致密程度小于原始层。其原因主要为高温使得

材料发生明显的碳化热解，材料烧蚀表面温度迅速升

高，烧蚀材料发生物理化学反应的速度加快，热解气

体逸出速度增加，使得碳层的孔隙相对较多。

100 μm

100 μm
 

图 2    材料A烧蚀后内部微观形貌

Fig. 2    Ablation micrograph of material A after ablation
  

2.2    轻质材料烧蚀表面成分分析

对烧蚀材料表面的烧蚀碳层进行XRD分析，结果

见图3所示。可见碳层表面出现SiO2和SiC，其中，

SiO2为烧蚀材料原材料中的玻璃态组分，而SiC则是在

烧蚀反应中生成的产物。在6 000 kW/m2烧蚀状态下，

表面温度可达2 300 ℃，材料A中所包含的C元素和

Si元素发生相互反应，生成稳定的SiC晶体。
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图 3    材料A烧蚀后内部XRD分析

Fig. 3    XRD analysis of material A after ablation
 

C+SiO2/SiO
>1 500 C→ SiC+CO+CO2

生成SiC晶体的反应为吸热反应，这一过程可以进

一步消耗气动加热的热量；SiC晶体产物硬度大，使得

表面碳层强度较高，这对于维持碳层在高温下的稳定

性具有一定作用；另外SiC晶体具有一定的抗氧化性，

基本不与O2发生化学反应，在一定程度上也减少了材

料的烧蚀后退。以上三方面对烧蚀防热均为利好因

素，由此可见，对烧蚀材料的成分进行合理设计，充
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分利用烧蚀过程的物理化学反应机理，可更大程度提

高材料的烧蚀防隔热性能，有效利用防热结构重量，

提高探测器的有效载荷。 

2.3    轻质材料烧蚀后内部密度变化分析

对烧蚀后的材料沿深度方向取样，采用减量法对

材料取样进行密度测量，图3为材料密度与距烧蚀表面

距离的变化曲线。根据材料密度的不同，对碳化层、

热解层和原始层进行大致区分。由于热量是从材料烧

蚀表面向内部传递，存在一定的温度梯度，材料发生

反应也是从烧蚀表面开始，因此材料密度的变化直接

反映了材料发生物理化学变化所产生的质量损失情

况，在密度变化较大的区域也是物理化学反应差别较

大的区域，用此方法分辨碳化层、热解层和原始层比

目视法更加准确。

从图4可见，烧蚀表面碳层密度略高于内部，这与

烧蚀表面形成致密的SiC有关，碳层的密度小于原始

层，这与微观形貌观察得到的结论一致。6 000 kW/m2

的热流状态使得材料烧蚀表面温度迅速升高，烧蚀材

料发生物理化学反应的速度大大加快，热解气体逸出

速度也大大增加，使得碳层的孔隙相对较多。另外，

在材料发生碳化沉积的过程中，部分物质在高温下更

容易发生化学键断裂，生成更小分子，很难形成可以

留在烧蚀表面的碳化产物，所以整体碳层的致密性并

不是很高。碳层和热解层厚度较小，这与烧蚀时间长

短以及材料的隔热性能有关，在烧蚀时间较短的情况

下，若是材料的隔热性能比较好，则热量尚未传到材

料内部较深处，所以达到热解温度的材料较少，热解

层较薄。材料A的热解层厚度为1 mm左右，可见材料

A的隔热性能良好。
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图 4    材料A烧蚀后内部密度变化分析

Fig. 4    Density changes of material A after ablation along the depth direction
 

在外界驻点热流作用下，烧蚀材料首先发生热解

反应，产生部分热解气体，并涌向材料表面，形成一

定的热阻塞作用，阻止外界热流向材料内部的传递。

随着驻点热流的进一步作用，材料表面达到碳化温

度，形成碳层，热量随着时间延长不断向材料内部传

递，在材料内部形成新的热解区域，由于材料A的隔

热性能较好，热解区域较薄，热量大多积聚在烧蚀表

面，导致达到碳化温度的区域增加，所以碳层厚度增

加，并大于热解层厚度。键能较高的化学链段将会以

碳化碳层的形式保留下来，而键能较低的化学链段则

会断键生成CO2、CO或者H2等，该部分反应也会消耗

一定热量，并形成热阻塞作用，其烧蚀机理见图5所示。

 
驻点热流驻点热流 Q 驻点热流

t2：碳化阶段t1：热解阶段t≤0 原始材料
 

图 5    材料A烧蚀机理示意图

Fig. 5    Diagram of ablation mechanism of material A
  

2.4    防热材料热应力分析

防热材料在受热过程中，其内部的温度分布不均

匀，每一部分因受到不同温度的相邻部分的影响，不

能自由伸缩，故而在材料内部产生热应力[15]。

防热材料的受热方式为气动加热从烧蚀表面传递

至内部，即防热材料内部不同位置存在温差，另外碳

层的碳化变形也会导致防热材料存在一定的应力。本

文只针对材料在烧蚀过程中的原始层热应力进行分

析。防热材料的结构形式以简单的平板结构为例。

假设平板上下表面的温差t=t1–t2，近似认为温度沿

厚度δ方向作线性变化，对应的热线胀也沿δ作线性变

化。上表面受热温度高，材料膨胀多；下表面温度

低，材料膨胀少，因此在平板周围无约束的情况下，

平板倾向于变为球面体，其在中性面处的曲率半径为

R，假设曲率半径很大（即曲率很小），则有[10]

αt
2
=
δ

2R

但若平板的周边被固定，则在周边处产生弯矩，

此弯矩应与球面的曲率相抵消，即[15]

1
R
=

M
EI
=

12M
Eδ3
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r δ/2
−δ/2 y2dy =

δ3

12

其中：M为沿平板边缘单位长度的弯矩；I为沿平板边

缘单位长度的惯性矩，且 I = 。

由于平板在x、y两个方向上都受到弯矩作用，则

应与叠加原理可得[15]

1+µ
R
=

12M
Eδ3
（1−µ2）

最大弯曲处产生的热应力[17-18]

σmax =
M
W
=

Eδ3

12R(1-µ)
I
δ/2

=
αEt

2（1−µ）

材料A和材料C的相关性能数据见表1所示。
 
 

表 1    材料A和材料C的性能数据

Table 1    Figures of properties of materials A and C

线膨胀系数 模量/（MPa） 泊松比

材料A 1.10×10−5 619 0.30

材料C 1.77×10−5 1 200 0.22
 
 

σAmax/σCmax =0.288，材料A和材料C的区别在于是

否含有蜂窝结构，可见，采用蜂窝结构增强后，材料

的热应力得到显著降低。材料A的蜂窝增强体为六边

结构，该六边结构重复成为尺寸更大的增强结构，换

言之，整体增强结构是由六边结构拓扑组成。材料

C的热应力被若干六边蜂窝结构分散，所以材料A的热

应力小于材料C。蜂窝结构有效降低了材料在受热过

程中的热应力，在实际应用中可靠性更高，这也是国

内外众多探测器的防热材料采用蜂窝增强轻质防热材

料的一个因素。

防热材料在实际烧蚀过程中，材料内部将形成碳

化层、热解层和原始层，碳化层和热解层的热物理性

能与原始层有很大不同，且烧蚀过程是动态变化的，

因此若对防热材料整体的热应力做动态分析，以及对

不同结构形式的构件进行热应力分析，需要开展更多

的工作。 

3    结　论

轻质防热材料可实现在高热流密度下的碳层完

整，其碳层大部分组成为破损的空心填料，其原因主

要为高温使得材料发生明显的碳化热解，材料烧蚀表

面温度迅速升高，烧蚀材料发生物理化学反应的速度

加快，热解气体逸出速度增加，使得碳层的孔隙相对

较多。

通过合理的材料设计，可使材料中的组成相互反

应，生成更加耐高温的SiC，提高碳层强度和致密程

度，并在一定程度上可抑制与O2的相互反应，从而减

少烧蚀后退。

对防热材料进行合理的成分设计，可实现轻质防

热材料既可具备良好的隔热性能又可在6 000 kW/m2下

具有良好的抗烧蚀性能。

蜂窝增强结构有效降低防热材料热应力，提高防

热材料可靠性。
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Research on Ablation Properties of Light Thermal Protection Materials in Deep Space

LIANG Xin，FANG Zhou，CHENG Lei，LUO Lijuan，HE Zhaohui，WU Yongzhi
（Aerospace Research Institute of Material & Processing Technology, Beijing 100076, China）

Abstract：In light of light thermal protection materials’ anti-ablation difficulty in deep space with higher heat flux, the ablation

properties of light thermal protection material  A enhanced by honeycomb (self-developed with a density of 0.48 g/cm3)  was

researched by arc-heated wind tunnel test (with a heat density of 6 000 kW/m2). The density change analysis of the material after

ablation was done along the depth direction. The thermal stress of material A was calculated and analyzed. Research results show that

the carbonization layer is complete after ablation; it can be clearly seen from the micro graph of the carbonization layer that hollow

fillers are broken and the resin matrix cannot be seen; the components of the material react with each other and SiC crystal is

generated on the surface of material A, which boosts heat consuming in the processing of ablation and improves the carbonization

layer strength and retards oxization. The thickness of pyrolysis layer is thin, which shows that the light thermal protection material

has excellent insulation performance. The honeycomb structure of material A can effectively reduce the thermal stress of the

material. This research has great significance for the reliability assessment of thermal protection materials in deep space exploration.

Keywords：thermal protection material；ablation；carbonization layer；light

Highlights：
●　The carbonization layer of light thermal protection material enhanced by honeycomb（with density of 0.48g/cm3） is completed
after ablation with the heat flux of 6 000 kW/m2.
●　The mutual reactions occur among the components of the material and SiC crystal generates in the surface of the light thermal
protection material.
●　The light thermal protection material has the excellent insulation performance.
●　The thermal stress is reduced and the reliability of ablation material is enhanced by honeycomb structure.
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