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空间探测烧蚀防热材料应用及趋势

梁 馨 方 洲 邓火英 罗丽娟 毛科铸
（航天材料及工艺研究所，北京 100076）

文 摘 综述了国内外空间探测器烧蚀防热材料的种类及其应用情况，美国主要包括高密度酚醛/玻璃

钢、蜂窝增强烧蚀防热材料、PICA及PICA-X以及高密度碳酚醛材料等，国内则主要包括酚醛/尼龙、蜂窝增强

烧蚀防热材料和NF材料，介绍了这些材料所应用的探测器、气动加热环境、防热材料性能和防热结构成型技

术。总结了美国空间探测防热材料研制中出现的两次烧蚀异常及导致的探测器选材变化，可见防热材料与热

环境耦合关系复杂。同时介绍了我国针对防热材料抵御异常损伤开展的部分工作。最后对空间探测防热材

料的应用与发展做出了展望。
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Application and Trend of Ablation Thermal Protection Materials for Space

Exploration
LIANG Xin FANG Zhou DENG Huoying LUO Lijuan MAO Kezhu

（Aerospace Research Institute of Material & Processing Technology，Beijing 100076）

Abstract The categories and applications of ablation thermal protection materials for space exploration have
been reviewed，including high density glass fiber reinforced phenolic plastics，honeycomb reinforced ablation
thermal protection materials，PICA and PICA-X，high density carbon phenolic of US，and nylon phenolic，
honeycomb reinforced ablation thermal protection materials and NF material of China. The applied
space exploration probe，aerodynamic heating environment，the properties and manufacture technology of the thermal
protection structure are introduced. The anomaly ablation cases of the materials and the selected materials change of
US space exploration are summarized. It can be seen that the coupling relationship between thermal
protection material and heat environment is complex. The research of thermal protection material on resisting anomaly
damage in our country is presented. The application and development of the thermal protection materials for space
exploration are prospected in the end.
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0 引言

烧蚀防热材料是防热材料的一种，通常为树脂

基复合材料，该种材料通过在高温下的物理化学反

应，消耗气动加热的热量，从而达到抵御高速返回时

返回舱外表面的高温、降低返回舱内部温度的目的。

与非烧蚀材料相比，烧蚀材料虽然不利于重复使用，

但其可以适应更宽范围和突变情况下的热流密度变

化，安全性和可靠性较高。除美国的航天飞机外，绝

大部分空间探测任务的返回舱，尤其是气动加热苛

刻的大底防热结构，均采用烧蚀防热材料。美国主

要的空间探测任务如图1所示。

图1 美国主要的空间探测任务

Fig. 1 Main space exploration mission of America
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防热材料轻质化、防热效率高效化是防热材料

及防热系统发展的一个重要趋势，除此以外，安全和

可靠也是探测器选择防热材料的重要准则，尤其是

载人返回器的防热材料，对安全可靠要求更高。本

文介绍国内外空间探测器烧蚀防热材料的种类及其

应用情况

1 美国防热材料及应用情况

1. 1 高密度酚醛/玻璃钢防热材料

1961年，美国研制了高密度酚醛/玻璃钢防热材

料（密度 1. 73 g/cm3），采用斜切布块手糊铺成型，应

用于地球轨道载人飞船“水星”号上。水星号共发射

6次，其热流峰值 0. 68 MW/m2、再入时间 600 s、总加

热量200 MJ/m2［1］。
1. 2 蜂窝增强型防热材料

1. 2. 1 DC325/HC
美国研制了玻璃钢蜂窝增强双组分甲基硅橡胶

DC325/HC低密度烧蚀材料（密度 0. 85 g/cm3），主要

组成为硅橡胶和功能填料，成型方法为通过振动的

方式将材料灌注到蜂窝芯里，DC325/HC应用于地球

轨道载人飞船“双子星座”座舱热防护结构中，其承

力结构为玻璃钢夹层结构，面板由 5层玻璃布复合而

成。该飞船在 1965～1966年间共发射 9次［2］，热流峰

值 1. 355 MW/m2，再入时间 300~600 s，总加热量 144
～275 MJ/m2，其防热结构如图2所示。

DC325/HC表现出低密度和低热导率、高热阻塞

效应、耐烧蚀、耐高低温交变和耐高温气流冲刷的优

良性能，较好地解决了近地轨道再入的防热问题，但

存在密度相对较高、强度低和界面粘结性差以及烧

蚀热效率低等不足。

1. 2. 2 Avcoat5026-39
针对双子星座飞船防热材料DC325/HC的不足，

美国开展了蜂窝增强酚醛烧蚀材料 Avcoat5026-
39HC/G的研究，以满足载人登月的防热需求。该材

料密度为 0. 55 g/cm3左右，采用灌注枪将低密度材料

手工灌注至已经粘接在基材的蜂窝格子中的成型方

式［3-5］。这种材料主要用于载人飞船“阿波罗”号上，

其防热结构如图 3所示。可见在Avcoat5026-39HC/
G的后面连接着不锈钢夹层结构以及绝热层，最下面

是铝蜂窝夹层结构。该飞船前后共进行了 11次飞

行，其热流峰值 4. 8 MW/m2，再入时间 674~1 000 s ，
总加热量300~505 MJ/m2。

美国NASA近期研制的猎户座（Orion）载人探测器

可用于月球轨道返回（LDR）和地球轨道返回（LEO），其
外形与阿波罗类似，但尺寸增大30%左右。设计的月

球轨道返回再入速度为11 km/s，峰值热流大于7. 5 MW/
m2；近地轨道返回的再入速度约8 km/s，热流峰值大于

1. 5 MW/m2，烧蚀防热材料需要同时满足两种返回需求

（近地轨道返回和月地轨道返回）［6-8］。

在猎户座烧蚀防热材料研制过程中，选择了 6种
防热材料进行筛选。筛选试验过程中，作为助选材

料的PICA材料出现了烧蚀异常，如图 4所示，其烧蚀

后退量是预期值的 2. 5倍，且 PICA材料使用需采用

拼接方式，但目前基本无与之相匹配的缝隙材料，低

热流条件下，填充材料后退量小于PICA，而高热流条

件下填充材料后退量大于PICA，如图 5所示，这都使

得 PICA 无 法 应 用 于 猎 户 座 飞 船［9-10］ 。 而

图3 阿波罗飞船防热结构

Fig. 3 Thermal protection structure of Apollo spacecraft

图2 双子星座飞船防热结构

Fig. 2 Thermal protection structure of Gemini spacecraft
图4 PICA材料后退量与理论计算偏差

Fig. 4 Measured recession of PICA in a shear environment
relative to the FIAT prediction
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Avcoat5026-39HC/G则表现出优异的烧蚀防热性能，

如图 6所示。最终猎户座飞船的大底采用Avcoat材
料［11］。2014年 12月 6日，猎户座飞船在经历 4. 5 h飞
行后坠入太平洋海域，完成了首次飞行，飞行后的大

底如图 7所示。下一次飞行试验（大幅值逆轨道）飞

船已组装完毕，正在开展飞行前的试验。

1. 2. 3 SLA-561V
在火星进入的防热材料方面，应用最为广泛的为

SLA-561 V蜂窝增强防热材料，如图8所示。该材料密

度为 0. 27 g/cm3左右，主要用于火星探测器拓荒者号

（MPF）、海盗号（Viking）及漫游者号（MER）等，热流峰

值0. 46~1. 2 MW/m2，加热时间70~220 s，总加热量最大

35 MJ/m2。SLA-561 V材料是继阿波罗计划后，美国又

研制的一种密度更低的新型烧蚀材料，可以模压成有

蜂窝增强或无蜂窝增强的平板，或者作为烧蚀隔热层

和平面的或者曲面的基材一道整体模压而成，也可以

作为三种组分的喷涂成型混合物，在烧蚀过程中形成

坚固的、黏性很好的碳化层［12-16］。

1. 2. 4 BLA-HD
波音自行研发的BLA低密度烧蚀材料，应用在新

飞船CST-100“星际线”号的大底上，其外形如图9所示。

BLA是一种低成本有机硅树脂烧蚀材料（密度约0. 32
g/cm3）。该飞船于2019年执行了首次不载人飞行试验，

但由于控制系统问题，未能完成指定任务，提前返回。

后续计划于2021年再次开展飞行试验［17］。

1. 3 PICA及PICA-X
PICA是NASA Ames研究中心为了进一步降低防

热材料密度研制的一种酚醛树脂浸渍碳烧蚀防热材料。

PICA密度能够控制在0. 224~0. 321 g/cm3，以高孔隙率

的硬质碳纤维隔热材料为增强体，经过特殊工艺浸渍

酚醛树脂制得，其热导率和密度都要小于碳/酚醛，同时

还具有很好的耐烧蚀性能，能够承受苛刻的热流环境。

PICA首次应用是用于星尘号（Stardust）的热防护结构

（热流峰值12 MW/m2，再入时间120 s，总加热量320 MJ/
m2）［18-21］，如图10所示，其大底采用整体成型；后续又应

用于火星探测器MSL，其原因是SLA-561V在MSL火星

科学实验室探测器研制过程中，出现了异常烧蚀现象

（图11）［22-24］，而PICA材料通过了试验考核，鉴于研制

周期和经费等原因，MSL直接选用PICA作为大底结构

的防热材料，大底结构如图12所示。MSL防热层的PICA
共有113块，共27种形状，每块与结构之间采用胶黏剂

粘接，块块之间的缝隙也采用胶黏剂密封，粘接界面温

度低于225～250 ℃［25］。MSL的峰值热流为1. 97 MW/m2，
再入时间为100 s，总加热量40 MJ/m2，2012年8月成功

到达火星表面［26-27］。

图5 PICA与缝隙填充材料烧蚀不匹配

Fig. 5 No matching between PICA and fiilings in the gap

图6 改进后Avcoat在10 MW/m2经40 s的烧蚀形貌

Fig. 6 Ablation morphology of Avcoat improved for 10 MW/m2，
40 s

图7 返回后的猎户座大底

Fig. 7 Heatshield of Orion after the first flight test

图9 波音的CST-100飞船

Fig. 9 Ablation material for SLA-561V

图8 SLA-561Ⅴ防热材料

Fig. 8 Ablation material for SLA-561V
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PICA-X是在PICA的基础上进行改进得到的，应

用在近两年发射的SpaceX公司的龙飞船（货运飞船）及

龙飞船2号（载人龙飞船）上，并取得了地球轨道返回的

成功［28］，如图13所示。2021年4月22日，载人龙飞船

再一次开展飞行试验［29-30］，并于 2021年 5月 2日成功

返回。

1. 4 高密度碳酚醛

碳酚醛材料密度较高，适用于热流密度较高的

气动加热环境。如 FM5055，密度为 1. 45 g/cm3左右，

用于木星探测器-伽利略号飞船和金星探测器-先行

者号。伽利略号飞船是迄今为止再入热流最高的探

测器，峰值热流可达 170 MW/m2，再入时间 70 s，总加

热量 2 000 MJ/m2，迎风面防热层（大底）采用碎布模

压工艺，侧壁锥段采用布带斜缠工艺，图 14为伽利略

飞船产品图［31］。
金星先行者号于 1958年 3月～1978年 8月共 18

次（含失败）、1978年 12月 9日到达金星，热流峰值约

47 MW/m2，再入时间约 12 s，总加热量约 216 MJ/m2，
图15为先行者号飞船热防护产品图［32］。

探测太阳风粒子的起源号大底迎风面采用的也

是 C-C体系的碳酚醛材料，密度 1. 8 g/cm3左右。起

源号飞船热流峰值 7. 3 MW/m2，再入时间 100 s，总加

热量 330 MJ/m2。图 16 为起源号飞船的热防护

结构［33］。
各探测器的防热结构与其热环境的关系如图 17

所示［34］。防热结构质量与热环境密切相关，并非防

热材料密度越小，防热结构质量占比越小。图 18为
美国主要空间探测器其防热结构轻量化目标，可见

Apollo防热结构已经实现了其理想的轻量化水平，说

明其防热材料的防热效率较高［34］。

图11 SLA-561异常烧蚀现象

Fig. 11 Anomaly ablation of SLA-561

图12 MSL的PICA大底防热结构

Fig. 12 PICA heat shield for MSL

图10 星辰号防热结构

Fig. 10 Thermal protection structure of Stardust

图13 返回后的龙飞船

Fig. 13 Dragon spacecraft after fight

图14 伽利略飞船热防护结构

Fig. 14 Thermal protection material and structure of Galileo

图15 先行者号飞船热防护结构

Fig. 15 Thermal protection material and structure of Pioneer
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2 我国防热材料及应用情况

2. 1 酚醛/尼龙烧蚀防热材料

国内最早的空间探测烧蚀防热材料应用于返回

式卫星，其头部和裙部采用的是尼龙酚醛复合材料，

密度1. 2 g/cm3左右［35］，底部采用的是硅橡胶涂层［36］。

2. 2 蜂窝增强烧蚀防热材料

蜂窝增强烧蚀防热材料最早是由航天材料及工

艺研究所为我国神舟飞船研制的轻质防热材料，其

密度约 0. 71 g/cm3，以蜂窝结构为增强体，填充树脂

和功能填料而成［37］，耐受地球轨道返回的热环境。

目前已完成 11次飞行试验，均成功返回，有利保障了

航天员的生命安全。神舟飞船返回舱再入返回后的

图片如图19所示。

随着我国探月工程研制进程发展，针对月地轨

道跳跃式返回的“嫦娥五号”返回器的使用要求，航

天材料及工艺研究所研制了密度为 0. 5 g/cm3的新型

蜂窝增强轻质烧蚀防热材料，“嫦娥五号”返回器是

首次实现我国地外天体取样返回、携带月壤以第二

宇宙速度从月球轨道跳跃式返回。该材料可适用于

月球轨道返回，同时耐受中高热流短时及低热流长

时的复杂气动加热条件，并耐受将近 3 000 ℃温差的

热冲击载荷，目前经历了 2次返回飞行任务（2014年
11月和 2020年 12月），均圆满成功。图 20是“嫦娥

五号”返回舱飞行试验后的照片［38］。

防热材料除满足热环境使用要求外，其可靠性

也是防热材料的一个重要筛选准则，例如，返回器在

轨飞行过程中，可能遭受空间碎片的撞击，如若在撞

击的防热过程中，烧蚀材料出现异常，则会发生灾难

图16 起源号飞船的热防护结构

Fig. 16 Thermal protection material and structure of Genesis

图20 返回后的“嫦娥五号”返回舱

Fig. 20 “Chang＇e 5”re-entry capsule after re-entry
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图18 探测器其防热结构轻量化目标

Fig. 18 TPS mass fraction for prior and future planetary mission
employing ablative TPS
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图17 探测器的防热结构与其热环境

Fig. 17 Mission environments for ablation TPS application

图19 返回后的神舟飞船返回舱

Fig. 19 Shenzhou spacecraft re-entry capsule after re-entry
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性事故，美国的哥伦比亚号航天飞机因为其防热瓦

在受到撞击后防热材料出现裂纹，此处在烧蚀中被

烧穿而导致整块防热瓦脱落，导致飞行任务失败，成

为“挑战者”号以后美国航天史上最大的一次航天事

故。在“嫦娥五号”防热材料研制过程中，针对返回

器防热材料抵抗空间碎片的能力进行了相应研究。

在防热材料上预制贯穿到底缝隙，然后进行烧蚀试

验，用来表征防热材料抵抗裂纹或者撞击凹坑等的

能力。图 21为蜂窝增强防热材料预制缝隙烧蚀前后

的形貌，可见无论是烧蚀表面还是材料内部，缝隙完

全闭合，说明该防热材料具有优异的适应性，能够在

出现意外的情况下仍保持其良好的烧蚀防热性能，

安全性和可靠性高。

在我国深空探测的牵引下，航天材料及工艺研

究所研制了密度为 0. 4 g/cm3的新型蜂窝增强超轻质

烧蚀防热材料，用于我国“天问一号”火星着陆巡视

器大底防热结构，并于 2021年 5月 15日成功进入火

星大气，通过了飞行任务的考核。

2. 3 NF烧蚀防热材料

NF烧蚀材料是北京卫星制造厂研制的新型轻质

烧蚀防热材料［39］，目前应用于新飞船的试验船，于

2020年5月8日完成飞行试验，成功返回地面。

3 结语

高效、轻量化、可靠是空间探测防热材料发展的

主题，但防热材料与使用环境的耦合非常密切，不同

类型防热材料有不同的适用环境，合理选用防热材

料既可以保障探测器安全进入或再入探测星体的大

气，又可以降低防热结构质量，提高有效载荷质量占

比。除烧蚀性能外，高可靠也是防热材料选材至关

重要的因素，是决定探测任务成败的关键。在新型

防热材料技术发展过程中，在满足其所应用环境外，

也要提高材料抵御如空间辐照、空间温度交变、极低

温以及空间碎片等复杂使用环境的能力和长使用寿

命，并充分借鉴以往防热材料的优势，有效提高防热

材料的综合性能，促进空间探测向更高、更远、更可

靠发展。
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