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文　 摘　 分别采用了 ＭｇＯ、ＹＳＺ 和 Ａｌ２Ｏ３三种陶瓷粉体和一种含隔热瓦本体成分的粉料对陶瓷隔热瓦缺

陷进行修补ꎮ 研究了修补前后材料的微观形貌、力学及隔热性能ꎮ 结果表明:采用含隔热瓦本体组成的粉料对

陶瓷隔热瓦进行修补ꎬ修补部位与本体部位相容性好ꎬ且微观形貌相似ꎬ仍保持纤维搭接的多孔空间网络结构ꎻ
修补后试样密度 ０.２４ ｇ / ｃｍ３、室温热导率 ０.０４４ Ｗ / (ｍ􀅰Ｋ)、压缩强度 ０.５８ ＭＰａꎻ１ ２００℃、３０ ｍｉｎ 热处理后ꎬ修补

部位与本体部位结合性好ꎬ未出现裂纹、凹陷等缺陷ꎬ是有效的缺陷修补方法ꎮ
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０　 引言

高超声速飞行器在大气中快速、机动飞行ꎬ承受

长时气动加热ꎬ为了保证飞行器主体结构和内部仪器

设备在许可温度范围内工作ꎬ必须使用高效防隔热材

料对其进行热防护ꎬ以阻止外部热流向内部传递[１]ꎮ
刚性陶瓷隔热瓦以其良好的隔热和力学性能ꎬ早在

１９ 世纪 ８０ 年代就成功用作航天飞机的热防护材料

而备受瞩目[２－４]ꎮ 经过几代的研制和改进ꎬ陶瓷材料

在力学及隔热性能方面都有了较大提高ꎬ目前仍是高

超声速飞行器热防护的重要材料方案[５－７]ꎮ 刚性陶

瓷隔热瓦的主要组分为陶瓷纤维ꎬ经过高温烧结后ꎬ
形成纤维搭接的多孔网络结构ꎬ赋予陶瓷隔热材料良

好的力学和隔热性能[８－９]ꎮ 这种多孔网络结构经受

大面积挤压或碰撞情况下不容易损坏ꎬ但是经历尖锐

物碰撞后容易形成划痕、裂纹、凹坑和缺角等缺陷ꎮ
２０１３ 年美国“哥伦比亚号”航天飞机失事的主要原因

是其左翼前缘的隔热材料受到发射过程中从燃料储

箱上脱落的泡沫隔热板的撞击而破坏ꎬ使得航天飞机

在再入大气层时ꎬ高温气体进入飞行器内部而引起灾

难性后果[１０]ꎮ 本文提出了一种陶瓷瓦的修补技术ꎬ
主体思路是:不需要对隔热材料进行拆卸、不需要对

填充物进行高温处理ꎬ不需要施加大外力ꎬ最终获得

修补材料与本体材料的性能相当的方法ꎮ 主要的修

补材料选取耐高温的 ＭｇＯ、ＹＳＺ 和 Ａｌ２Ｏ３三种耐高温
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的陶瓷粉体和一种含隔热瓦本体组成的粉料ꎬ配合其

它溶剂和室温固化剂等ꎬ对隔热瓦进行室温修补ꎮ
１　 实验

１.１　 原料

以石英纤维陶瓷隔热瓦为修补基体ꎬ主要由石英

纤维和黏接剂ꎬ经高温烧结制备而成ꎮ 修补材料主要

由去离子水(自制)、磷酸二氢铝、硅溶胶和耐高温陶

瓷粉体组成ꎬ其中陶瓷粉体包括 ＭｇＯ 粉、８ＹＳＺ(８％氧

化钇稳定氧化锆粉)、Ａｌ２Ｏ３粉(均为市售)和陶瓷瓦

本体组成的粉料(将陶瓷隔热瓦磨碎粉化后得到)ꎮ
１.２　 仪器设备

ＪＤ－２ 系列多功能电子分析天平(精度 ０.０１ ｇ)ꎬ
沈阳龙腾电子有限公司ꎻＪＪ－１ 大功率电动搅拌器ꎬ常
州国华ꎻ步入式多用途干燥箱ꎬ深圳震昌ꎻ高温烧结

炉ꎬ洛阳安特利尔ꎻ ＡＰＯＬＬＯ ３００ － ＩＮＣＡ ＥＮＥＲＧＹ
３５０ / ＳＣＧ６２０ 扫描电镜ꎬ日本 ＥＫＯꎻＧＭＴ４２０４ 电子万

能试验机ꎮ
１.３　 试样制备

将 ４ 组修补材料机械搅拌混合成修补浆液ꎬ在陶

瓷隔热瓦上钻出同等尺寸的圆柱状的缺陷ꎬ将配置的

４ 种修补浆液分别填充进去ꎬ室温干燥ꎬ固化ꎬ再填

充ꎬ干燥ꎬ固化ꎬ直至填充部位与本体部位基本持平ꎬ
即获得测试样品ꎮ 含 ＭｇＯ 粉、ＹＳＺ(钇稳定氧化锆)
粉、Ａｌ２Ｏ３粉和陶瓷瓦本体组成的粉料的试样分别定

义为 １＃ ~４＃ꎮ
１.４　 测试表征

测量试样的大小和质量ꎬ根据 ρ ＝ｍ / Ｖ 得出试样

的密度ꎬ式中 ｍ 为试样的质量ꎬＶ 为试样的体积ꎻ采用

扫描电镜观察试样的微观形貌ꎻ根据热流计法测试材

料的室温热导率ꎻ根据 ＧＢ / Ｔ ３８５６—２００５ 测试试样的

压缩强度ꎮ 采用高温烧结炉对材料进行 １ ２００℃、３０
ｍｉｎ 热处理ꎮ
２　 结果与讨论

２.１　 试样修补前后的结构

图 １ 显示了陶瓷瓦的空间网络结构ꎮ

图 １　 陶瓷瓦的 ＳＥＭ 图

Ｆｉｇ.１　 ＳＥＭ ｉｍａｇｅ ｏｆ ｃｅｒａｍｉｃ ｉｎｓｕｌａｔｉｏｎ ｔｉｌｅ

在此基础上对陶瓷瓦进行圆柱状缺陷制造并进

行修补ꎮ 结果显示ꎬ经过 ３ 次修补后ꎬ１＃ ~３＃仍可见收

缩ꎬ修补面低于瓦本体面ꎬ继续增加修补次数ꎬ发现经

过 ６ 次修补后ꎬ１＃ ~ ３＃均显示了修补部分与陶瓷瓦本

体之间没有明显可见裂纹界限ꎬ二者相容性较好ꎮ 进

一步对 １＃ ~ ３＃材料修补后的微观结构进行分析、比
较ꎬ其形貌见图 ２ꎮ 可见ꎬ１＃ ~３＃的修补部分均非完全

致密结构ꎬ都呈现多孔形态ꎬ为了消除应力集中ꎬ在局

部也会出现微小裂纹ꎮ 但是相比瓦本体的纤维搭接

网络结构(孔隙尺寸集中在几十微米)ꎬ修补部分的

孔隙尺寸(孔隙尺寸集中在纳米量级)太小ꎮ

１＃

２＃

３＃

图 ２　 采用 １＃ ~３＃粉料修补后材料的微观形貌

Ｆｉｇ.２　 Ｍｉｃｒｏｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｏｆ ｓａｍｐｌｅｓ ａｆｔｅｒ ｒｅｐａｉｒｉｎｇ
４＃采用陶瓷材料本体纤维粉体进行修补ꎬ得到的

样品宏观照片和微观形貌见图 ３ꎮ

图 ３　 采用本体纤维粉体进行修补的样品

宏观和 ＳＥＭ 照片

Ｆｉｇ.３　 Ｐｈｏｔｏｇｒａｐｈ ａｎｄ ＳＥＭ ｉｍａｇｅ ｏｆ ｓａｍｐｌｅ ｒｅｐａｉｒｅｄ
ｂｙ ｔｉｌｅ ｍａｔｒｉｘ ｐｏｗｄｅｒ

可以看出:用 ４＃修补ꎬ修补部位与本体材料的相

容性较好ꎬ微观结构显示了修补部位与瓦本体相似的
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纤维搭接网络结构ꎬ推测这种结构有利于保持材料较

好的隔热性能ꎮ 区别在于ꎬ修补部位纤维之间基本无

可见搭接点ꎬ而本体部位纤维之间搭接焊点明显ꎮ
２.２　 试样修补前后的力学和隔热性能

修补后试样的力学和隔热性能见表 １ꎮ
表 １　 试样修补前后的性能

Ｔａｂ.１　 Ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ ｏｆ ｓａｍｐｌｅｓ ｂｅｆｏｒｅ ａｎｄ ａｆｔｅｒ ｒｅｐａｉｒｉｎｇ

试样 密度 / ｇ􀅰ｃｍ－３ 热导率 / Ｗ􀅰(ｍ􀅰Ｋ) －１ 压缩强度 / ＭＰａ

本体 ０.２４ ０.０４４ １.２９

１＃ ０.２７ ０.０４７ ０.６１

２＃ ０.３１ ０.０４６ ０.７８

３＃ ０.２８ ０.０４９ ０.８３

４＃ ０.２４ ０.０４４ ０.５８

　 　 可以看出:１＃ ~ ３＃试样的密度和室温热导率均有

所上升ꎬ分析是由于修补部位相对比较致密引起的ꎻ
４＃试样的密度和热导率基本没有发生变化ꎬ因为成分

和致密度与瓦本体非常相似ꎮ ４ 组修补试样的压缩

强度均有一定程度的下降ꎮ 分析原因:１＃ ~ ３＃尽管材

料密度有所增加ꎬ但是修补部位相对致密容易引起应

力集中ꎬ４＃尽管微观结构与本体相似ꎬ但是由于修补

部位未经历高温热处理ꎬ导致纤维之间仅是简单接

触ꎬ未形成搭接焊点ꎬ因此在受力情况下纤维之间不

能承载传力ꎬ导致材料强度下降ꎮ
进一步研究材料的耐高温性能ꎬ对修补后的材料

进行高温热处理ꎬ发现 １＃试样收缩明显ꎬ修补部位与

本体完全脱离ꎻ２＃试样修补处产生明显裂纹ꎬ修补部

位有所收缩ꎬ高度略低于本体部位ꎻ３＃试样修补处产

生微裂纹ꎬ修补部位略有收缩ꎬ高度基本与本体部位

持平ꎻ４＃试样的修补部位与本体结合良好ꎬ没有发生

脱落、开裂等现象ꎬ如图 ４ 中所示ꎬ说明修补部位与本

体相容性较好ꎬ且二者的线胀系数相匹配ꎬ是一种有

效的修补方法ꎮ

(ａ)　 热处理前　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 (ｂ)　 热处理后

图 ４　 材料热处理前后的照片

Ｆｉｇ.４　 Ｐｈｏｔｏｓ ｏｆ ｓａｍｐｌｅ ｂｅｆｏｒｅ ａｎｄ ａｆｔｅｒ ｈｅａｔ ｔｒｅａｔｍｅｎｔ

３　 结论

采用了 ４ 种不同的修补配方ꎬ对陶瓷瓦缺陷部位

进行室温修补ꎮ 微观结构显示 １＃ ~ ３＃相对本体比较

致密ꎬ４＃与本体结构相似ꎻ修补材料与本体材料性能

对比发现:修补试样的密度为 ０.２４~０.３１ ｇ / ｃｍ３ꎬ较本

体有所增加ꎻ修补试样的热导率 ０.０４４ ~ ０.０４９ Ｗ / (ｍ
􀅰Ｋ)ꎬ有一定的上升ꎻ修补试样的压缩强度 ０.５８~０.８３
ＭＰａꎬ呈现下降趋势ꎮ 进一步结合材料修补后的耐高

温性能ꎬ发现ꎬ１＃ ~３＃试样均有不同程度的收缩ꎬ在修

补部位和本体之间产生裂纹ꎻ４＃试样修补部位与本体

部位结合性好ꎬ未出现裂纹、凹陷等缺陷ꎬ是最有效的

修补方法ꎮ
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