
宇航材料工艺 http：//www.yhclgy.com 2025年 第1期

适用于蜂窝增强低密度材料的抗氧化涂层研究

邓火英  方 洲  潘 艳  左小彪  代晓伟
（航天材料及工艺研究所，北京 100076）

文 摘 研制开发出了一种适用于蜂窝增强低密度防热材料的抗氧化涂层，研究了抗氧化涂层的工艺

性、表面结构、热稳定性，并采用马弗炉烧蚀实验、等离子烧蚀试验以及辐射加热试验对其烧蚀性能进行了考

核。结果表明：抗氧化涂层的溶剂含量范围应为 25%~75%，适用期大于 165 min，涂层厚度≤300 μm。酚醛树

脂 STN-1的涂层热稳定性优于甲基苯基硅橡胶 218-1。涂层经历 800 ℃/10 min后出现了比较明显的陶瓷化现

象。在 1 MW/30 s 和 1. 5 MW/30 s 这两个条件下均形成了坚硬、致密的碳层。在 2 000 ℃/300 s 的辐射加热环

境下，有涂层的蜂窝增强低密度防热材料背面温度降低了10 ℃，且碳层强度更高。
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Study on Anti-oxidation Coating Suitable for Honeycomb-enhanced Low-

density Materials
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Abstract　A kind of anti-oxidation coating suitable for honeycomb-enhanced low-density thermal protection 
material was studied. The processing property，microstructure of surface，heat resistance of the anti-oxidation coating 
were investigated，and the ablative property was assessed by muffle furnace ablation test，plasma ablation test and 
radiation heating test. The results indicates that the solvent content of anti-oxidation coating should be in range from 
25% to 75%，its pot-life is greater than 165 min and its thickness is less than 300 μm. The thermal stability of the 
phenolic resin STN-1 coating is better than that of the methylphenyl silicon rubber 218-1. After being exposed to 
800 ℃/10 min，a relatively obvious ceramicization phenomenon occurs in the coating. Under the conditions of 1 MW/
30 s and 1. 5 MW/30 s，a hard and dense carbon layer is formed. Under the radiation heating environment of 2 000 ℃ 
for 300 s，the back surface temperature of the honeycomb-reinforced low-density heat resistance material with 
coating is reduced by 10 ℃，and the strength of the carbon layer is higher.
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0 引言

随着新一代飞行器和运载火箭的发展，强机动

和强突防能力、更快响应、可重复使用等需求被提

出。防热材料面临的加热环境日趋恶劣，在表面温

度高，长时间承受的加热条件下，不但需要保证飞行

器主体结构及内部仪器设备的安全，还需要尽量实

现轻质化，因此热防护系统面临着严峻的挑战。树

脂基烧蚀防热材料由于高可靠性、高性价比、装配工

艺简单，至今仍然被认为是最有效、最可靠、最成熟

和最经济的一种热防护方式，在飞船、返回式卫星、

导弹等众多航天飞行器热防护系统中大量使用［1］。

蜂窝增强低密度防热材料是一类典型的树脂基

烧蚀防热材料，从美国最早应用于“双子星座”的

DC325［2］到应用于阿波罗号和猎户座的 Avcoat5026-
39［3-5］，再到应用于火星进入环境的 SLA-561V 和应

用于高超声速飞行器X-51A、X-43、可重复使用载人

飞船CST-100的BLA都属于这一类轻质烧蚀防热材

料［6］。我国在载人航天工程的牵引下，针对神舟飞船

返回舱弹道特点开发了H88和H96两种典型的蜂窝

增强防热材料［7-8］，在探月工程月地高速再入返回器

防热材料研制中，针对月球返回轨道高热流峰值、高

焓值、高气动剪切、长时加热、跳跃式弹道的二次烧
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蚀等复杂热环境，开发出蜂窝增强 FG4、FG5、FG7和

HC5材料，分别应用在不同热流环境区域［9-10］。
陶瓷隔热瓦是美国航天飞机迎风面使用的热防

护材料，被视为航天飞机取得的重大成就之一。与

陶瓷隔热瓦相匹配的高辐射涂层技术也取得了明显

进步，美国先后研制了 RCG、TUFI涂层，为美国航天

飞机和高超声速飞行器的发展起到了重要作用［11］。
X-43A机身上表面使用了带TUFI涂层的AETB陶瓷

隔热瓦，将陶瓷涂层涂敷在波音公司研制的 CRI 隔
热毡表面可提高其的使用性能，如氧化铝/氧化硅、磷

酸镧陶瓷涂层等［12］。
耐烧蚀涂层是蜂窝增强低密度防热材料的关键

技术之一，决定了材料表面强度和抗氧化性能。本

文研究抗氧化涂层的工艺性、蜂窝增强低密度材料

表面结构、热稳定性。

1 实验

1. 1 材料

蜂窝增强低密度材料，自制；酚醛树脂 STN-1，
中国科学院化学所；甲基苯基硅橡胶 218-1，中蓝晨

光化工研究设计院有限公司。

1. 2 涂层制备

将蜂窝增强低密度材料清理干净，将涂层浆料

喷涂到蜂窝增强低密度材料表面，室温固化 7 d，制
备出含耐烧蚀涂层的蜂窝增强低密度材料。

1. 3 性能测试

黏度采用旋转黏度计NDJ-79进行测试；热稳定

性采用 Pyris-ITG 热分析仪进行，测试升温速率

10 ℃/min；马弗炉烧蚀实验：分别在 800和 1 000 ℃下

在马弗炉中烧蚀 10 min。微观形貌在 ZEISS EVO 60
型扫描电镜分析仪上进行；等离子烧蚀试验：将涂层

Φ30 mm×5 mm 的试样放置在实验台上，实验中用红

外测温仪测量试验件表面温度；辐射加热试验：石墨

板加热，实验条件为2 000 ℃/300 s。
2 结果与讨论

2. 1 涂层工艺性研究

涂层的工艺性直接影响着其施工难度和操作

期，同时对其表面质量也有影响。采用酚醛树脂制

备抗氧化涂层，通过涂层工艺试验，分别在涂层中添

加不同含量的乙酸乙酯溶剂，以调节涂层的黏度和

适用期，表 1 为测试结果。由表 1 可见，随着溶剂含

量的增加，涂层的黏度逐渐降低，适用期也逐渐延

长。当溶剂含量为 25% 时，涂层的黏度为 346 
mPa·s，适用期为 165 min，可满足实际的成型需求，

溶剂含量太多则会限制涂层作用的发挥。因此抗氧

化涂层的溶剂含量应为 25%~75%，适用期大于 165 
min。

涂层的工艺性同时也影响着涂层的厚度，图1为涂

层的溶剂含量对涂层厚度的影响。由图1可见涂层厚

度随溶剂含量的增加而降低，当溶剂含量为25%时，涂

层厚度≤300 μm。图2为在蜂窝增强低密度防热材料

上成型的涂层照片。可见该涂层表面较为均匀、平整，

与蜂窝增强低密度防热材料匹配性较好。

2. 2 涂层对表面结构的影响

图 3为蜂窝增强低密度材料制备涂层前后的表

面微观结构，可见涂层覆盖了低密度材料表面约为

100 μm 大小的孔隙，在低密度材料表面形成了相对

致密的涂层结构。图 4为含涂层低密度防热材料截

面微观结构。由图 4可见，涂层表面致密，且渗进低

密度防热材料内部形成梯度结构。这种特殊的梯度

结构增加了涂层与基材的结合强度。宏观尺寸测量

表明涂层没有增加材料的厚度。

表1　涂层的黏度和适用期

Tab. 1　Viscosity and pot-life of coating

序号

1
2
3
4
5

溶剂含量/%
0

16.7
25
50
75

黏度/mPa·s
5 610
762
346
37.9
9.61

适用期/min
35
85

165
175

>180

图2　蜂窝增强低密度材料上的涂层照片

Fig. 2　Photograph of coating on honeycomb-enhanced low 
density material

图1　溶剂含量对涂层厚度的影响

Fig. 1　Effect of solvent content on thickness of coating
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2. 3 涂层热稳定性研究

采用酚醛树脂 STN-1 和甲基苯基硅橡胶 218-1
两种基体分别添加相同的填料，在马弗炉中 1 000 ℃/
10 min（空气气氛热解）后，测试其残重率，以考核基

体对涂层热稳定性的影响，结果见图 5。由图 5 可

见，对于不同的填料含量，酚醛树脂 STN-1的涂层热

稳定性均优于甲基苯基硅橡胶 218-1。填料含量为

50% 时，酚醛树脂基涂层的残重率较甲基苯基硅橡

胶基涂层提高 16. 8%。当填料含量为 100%时，酚醛

树 脂 基 涂 层 残 重 率 由 纯 基 体 的 54. 4% 提 高 至

82. 5%。可见填料可显著改善涂层的热稳定性。

图 6 为不同填料含量的 218-1 涂层在空气气氛

下的 TG 曲线。由图 6可见，随着填料含量的增加涂

层的残重率增加，在 550 ℃左右残重率出现了不降反

增的现象，而且填料含量越高，残重率开始增加的温

度越低，这是由于无机陶瓷填料在空气气氛中发生

了明显的氧化反应，吸氧固碳，这有利于维持树脂骨

架，其含量越高，越容易抵消树脂基体的热解失重。

2. 4 涂层烧蚀性能研究

由于涂层含有无机陶瓷填料，陶瓷填料在高温

下会发生熔融、氧化等物理、化学变化，并与基体裂

解的产物发生反应，采用马弗炉烧蚀试验对涂层在

高温下的微结构特征进行研究，分析其陶瓷化条件。

分别将固化好的涂层在 800和 1 000 ℃下在马弗炉中

烧蚀 10 min，对烧蚀后表面进行了 SEM观察，见图 7、
图 8。由图 7可见经历 800 ℃/10 min后涂层出现了比

较明显的陶瓷化现象，涂层表面出现了填料的熔融，

熔融物质以液态形式逐渐填充、覆盖住填料之间的

图4　含涂层蜂窝增强低密度材料截面微观结构

Fig. 4　Cross section SEM micrographs of honeycomb-enhanced 
low-density material with coating

图5　基体对涂层耐热性的影响

Fig. 5　Effect of matrix on coating heat resistance

（a）　无涂层

（b）　有涂层

图3　有无涂层蜂窝增强低密度材料微观结构

Fig. 3　SEM micrographs of honeycomb-enhanced low-density 
material without and with coating

图6　填料含量对涂层耐热性的影响

Fig. 6　Effect of filling content on coating heat resistance
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间隙，从而使碳层变得致密，冷却下来之后碳层强度

得以提高。由图 8 可见，经历 1 000 ℃/10 min 后，熔

融物质进一步增加、汇聚，表面出现了大量大小不一

的黏稠液滴，最大直径约100 μm。

采用等离子烧蚀试验对涂层的烧蚀性能进行了

进一步的考核，涂层试样厚度约为5 mm，实验条件分

别为 1 MW/30 s 和 1. 5 MW/30 s，试验时分别对应表

面温度 1 750 ℃和 2 050 ℃。图 9为烧蚀前后的照片，

由烧蚀结果可见，所研制的抗氧化涂层在这两个条

件下均形成了坚硬、致密的碳层，碳层强度较高，而

且碳层没有收缩、变形的现象，尺寸稳定性较好，1. 5 
MW/30 s后涂层表面有轻微的熔融现象。可见该涂

层在 2 050 ℃的超高温环境下，表现出优异的抗氧

化、耐冲刷性能。

2. 5 防-隔热性能考核

为考核抗氧化涂层在真实热环境下的作用，对

含有涂层的蜂窝增强低密度防热材料进行了石墨板

的辐射加热防-隔热性能考核。实验条件为2 000 ℃/
300 s。

表 2为辐射加热试验结果。图 10为烧蚀后蜂窝

增强低密度防热材料表面的对比。由结果可见在相

同的试验件状态下，有涂层的背面温度降低了 10 ℃。

由烧蚀后照片可见，无涂层的试样表面疏松，且略有

凹陷，有涂层的试样表面碳层更加致密、平整，碳层

强度明显提高。可见抗氧化涂层利用陶瓷颗粒阻碍

了表层的熔融态 SiO2膜层向外流失，抵挡了氧气的

侵蚀，减缓了烧蚀速率，从而在高温下形成了较为致

密的表面碳层。

图7　涂层800 ℃/10 min后SEM照片

Fig. 7　SEM micrographs of coating after 800 ℃/10 min

图8　涂层1 000 ℃/10 min后SEM照片

Fig. 8　SEM micrographs of coating after 1 000 ℃/10 min

（a）　烧蚀前 （b）　1 MW/30 s烧蚀后 （c）　1. 5 MW/30 s烧蚀后

图9　涂层等离子烧蚀前后照片

Fig. 9　Photos of coating before and after plasma ablation
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3 结论

（1）抗氧化涂层的溶剂含量范围应为25%~75%，

适用期大于 165 min。涂层厚度≤300 μm，涂层渗进

蜂窝增强低密度防热材料内部形成梯度结构，与蜂

窝增强低密度防热材料匹配性较好。

（2）酚醛树脂STN-1的涂层热稳定性优于甲基苯

基硅橡胶218-1。填料含量为50%时，STN-1涂层的残

重率较218-1涂层提高16. 8%。随着填料含量的增加

涂层的残重率增加，在550 ℃左右残重率出现了不降反

增的现象，而且填料含量越高，残重率开始增加的温度

越低，这是由于无机陶瓷填料在空气气氛中发生了明

显的氧化反应，其含量越高，越容易抵消树脂基体的热

解失重。

（3）抗氧化涂层经历 800 ℃/10 min 后出现了比

较明显的陶瓷化现象。

（4）所研制的抗氧化涂层在 1 MW/30 s 和 1. 5 
MW/30 s这两个条件下均形成了坚硬、致密的碳层，

碳层强度较高，尺寸稳定性较好。在 2 050 ℃的超高

温环境下，表现出优异的抗氧化、耐冲刷性能。

（5）在 2 000 ℃/ 300 s的辐射加热环境下，有涂层

的蜂窝增强低密度防热材料背面温度降低了 10 ℃，

且碳层强度更高。
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表2　辐射加热试验结果

Tab. 2　Result of radiation heating test
蜂窝增强低密

度材料牌号

H350
H350

涂层

有

无

防热层厚

度/mm
25
25

防热层密度

/(g·cm-3)
0.30
0.30

背面温

度/℃
125
135

（a）　无涂层

（b）　有涂层

图10　材料烧蚀后照片

Fig. 10　Photos of honeycomb-enhanced low-density material after 
ablation
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