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低密度烧蚀材料研究进展
程海明， 洪长青， 张幸红

（特种环境复合材料技术国家级重点实验室（哈尔滨工业大学），哈尔滨 １５００８０）

摘　 要： 随着深空探测任务发展，飞船返回舱和星际探测器的大底和侧壁等部位的高热流密度、高焓值和长气动加热时间的

热环境对热防护系统及材料的气动外形保持能力、轻量化、防热效率、隔热性能和长时间服役能力提出了更高的要求，使得具

有烧蚀、隔热性能优异和结构重量轻等特点的低密度烧蚀材料备受关注． 文章系统总结了低密度烧蚀材料的特点和发展历

程，介绍了国内外蜂窝增强和纤维化多孔基体增强两类低密度烧蚀材料的研究进展及实际应用现状，重点介绍了蜂窝增强硅

橡胶、蜂窝增强酚醛树脂和蜂窝增强有机硅树脂低密度烧蚀材料，以及硅树脂浸渍可重复使用陶瓷基体烧蚀材料和酚醛浸渍

碳烧蚀材料为代表的轻质陶瓷烧蚀材料． 针对我国发展新一代载人飞船的近地轨道、载人登月、载人登小行星、载人登火星等

任务模式热防护系统的特殊需求，介绍了国内为新一代多用途载人飞船轻量化热防护系统研制所做的基础研究和应用研究．
最后，分析了低密度烧蚀材料的国内外的技术差距并探讨了我国低密度烧蚀材料发展展望．
关键词： 热防护系统；深空探测；低密度烧蚀材料；综述
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　 　 热防护系统是航空宇航工业之基础，是服役于

高温极端环境部件所必需的关键子系统，如在大气

层中以高马赫数飞行的飞船返回舱、星际探测器、高
超声速飞行器等［１］ ． 如图 １ 所示，现有热防护系统

及材料可以分成两种，一种为适用于相对温和热环

境的可重复使用（非烧蚀）热防护材料，如超高温陶

瓷、抗氧化碳 ／碳、陶瓷隔热瓦（毡）等；另外一种为

适应更恶略热环境的烧蚀热防护材料［２－３］ ．
自 １９５５ 年陆军导弹局红石兵工厂发现烧蚀现

象以来，烧蚀热防护材料的研究经过几十年发展已

成为最成熟的热防护技术． 烧蚀防热是烧蚀材料在

服役环境高温连续加热下，以综合的热力、热物理、
热化学反应消耗材料本体的烧蚀过程，将施加于材

料表面的高温热流转化为背向材料表面向外的质量

流和辐射流，以消耗材料的方式换取防热效果、降低

热量向材料内部与结构流动的积极防热方式． 烧蚀防

热的防热效率高、安全系数高、可靠度高，在高热流密

度环境是惟一可行的防热方法，并且结构简单一般将

烧蚀材料直接胶接在承力结构上直接使用，加之材料

密度较小，使得结构紧凑并且质量较轻［４－７］ ．
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图 １　 可重复使用和烧蚀 ＴＰＳ 适用的再入轨道［３］

Ｆｉｇ．１　 Ｒｅ－ｅｎｔｒｙ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ ｒｅｕｓａｂｌｅ ａｎｄ ａｂｌａｔｉｖｅ ＴＰＳ［３］

　 　 针对不同的热环境目前已经发展多种结构形式

和基于不同防热机理的烧蚀材料． 为超高温、超高

热流、高驻点压力及高速粒子冲刷等极端恶劣环境

短时间使用的远程火箭或洲际导弹，形成了碳 ／碳、
碳 ／酚醛及高硅氧 ／酚醛为代表的标准密度烧蚀材

料；而为高气流焓值、中低热流密度、低驻点压力的

长再入时间环境的飞船返回舱或星际探测器等，研
制了以硅橡胶或酚醛、有机硅树脂为基体的低密度

烧蚀材料． 本文从低密度烧蚀材料的发展历史、研
究现状和工程应用几个方面介绍了国内外低密度烧

蚀材料的研究进展与现状．

１　 低密度烧蚀材料的提出与发展

早期的返回式卫星或飞船返回舱的热防护直接

使用弹道导弹再入弹头的烧蚀材料，如美国地球轨

道载人飞船水星号的热防护结构中受到的热流最大

的钝头部分采用的标准密度（１．７３ ｇ ／ ｃｍ３）的玻璃纤

维 ／酚醛复合材料［８］ ． 通过研究飞船返回舱的热防

护机理发现质量引射效应可以担负主要的防热机

制，即当热防护系统采用气化分数很高的材料时，烧
蚀材料热解气体质量引射的热阻塞效应系数 Φ ＝
ｑ（引射） ／ ｑ（无引射） 可达到 ０．２ ～ ０．３， 即 ７０％ ～
８０％的气动加热是由质量引射带走的，在这一研究

成果的引导下，研究了大量的低密度烧蚀材料． 低

密度烧蚀材料，密度范围一般在 ０．２～０．９ ｇ ／ ｃｍ３ ［９］之

间，以低密度三维结构的纤维蜂窝或织物等预制体

为增强相，硅橡胶或酚醛、有机硅树脂为基体，并辅

以酚醛空心微球、玻璃空心微球和反红外辐射遮光

剂等功能填料，经过特殊的成型工艺复合而成． 按

照结构主要可分为硅橡胶或酚醛、有机硅树脂填充

玻璃纤维 ／酚醛、高硅氧 ／酚醛或碳 ／酚醛蜂窝构成的

蜂窝增强低密度烧蚀材料，并在树脂填充相内添加

短切石英纤维、短切碳纤维、酚醛空心微球、玻璃空

心微球和辐射剂等多种功能填料；或是将蜂窝增强

低密度烧蚀材料的填充相单独使用，也可理解为添

加功能填料的短切纤维增强树脂复合材料，以及多

孔树脂（酚醛或有机硅树脂）浸渍三维纤维（陶瓷纤

维或碳纤维）预制体构成的纤维预制体增强低密度

烧蚀材料，以及其他结构形式的低密度烧蚀材料．

２　 国外低密度烧蚀材料研究进展

２．１　 蜂窝增强低密度烧蚀材料

２．１．１　 蜂窝增强硅橡胶

６０ 年代，美国在地球轨道载人飞船双子星座座

舱热防护结构中受到的热流最大的钝头部分采用了

密度约 ０．８７ ｇ ／ ｃｍ３的玻璃纤维 ／酚醛蜂窝增强双组

份甲基硅橡胶 ＤＣ３２５ ／ ＨＣ 低密度烧蚀材料，添加二

氧化钛和空心玻璃微球提高硅橡胶的隔热和耐热性

并降低密度［１０－１１］ ． 双子星座共完成 ９ 次地球轨道再

入，其峰值热流、 再入时间和总加热量分别为

１．３５５ ＭＷ ／ ｍ２、３００－６００ ｓ、１４４－２７５ ＭＪ ／ ｍ２ ． ＤＣ３２５ ／
ＨＣ 防热结构采用将硅橡胶和功能填料振动灌注蜂

窝芯方法成型． ＤＣ３２５ ／ ＨＣ 表现出低密度和低导热

系数、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［１２］，为此，为月

球返回舱和行星进入探测器热防护，美国开展了蜂

窝增强酚醛或有机硅树脂烧蚀材料的研究．
２．１．２　 蜂窝增强酚醛

美国进行载人登月计划时发现，从月球以接近

第二宇宙速度返回的阿波罗飞船指令舱的气动力、
热环境更加严酷（再入轨道超过 １２０ ｋｍ，热流密度、
气动剪切力和焓值是近地轨道再入的 ３－５ 倍），要

·２· 哈　 尔　 滨　 工　 业　 大　 学　 学　 报　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 第 ５０ 卷　



求热防护材料具有更高的抗气流剪切能力和多样化

的烧蚀机理，已经超出了主要依靠热阻塞效应的蜂

窝增强硅橡胶 ＤＣ３２５ ／ ＨＣ 的使用范围． 其次，飞船

指令舱半弹道－跳跃再入的气动加热时间延长要求

热防护材料有更好的隔热性能，并且二次再入会对

已发生烧蚀的材料表面产生热冲击，要求表面烧蚀

层不能开裂、脱落，对表面烧蚀层的结构稳定性和完

整性要求更高． 此外，执行登月任务的阿波罗飞船

系统更为复杂且重量更大，对热防护系统的轻量化

提出更高要求． 研制了采用酚醛－环氧树脂树脂为

基体，密度更低（０．５５ ｇ ／ ｃｍ３）的玻璃纤维 ／酚醛蜂窝

增强 ＡＶＣＯＡＴ，在基体中添加玻璃空心微珠、酚醛空

心微球、短切石英纤维等功能填料［１３－１５］ ． ＡＶＣＯＡＴ
保证了阿波罗飞船的包括 ８ 次载人着陆月球任务在

内 １１ 次飞行，在登月任务中月地再入的峰值热流、
再入时间和总加热量分别为 ２．８２２ ＭＷ ／ ｍ２、６７４ ～
１ ０００ ｓ和 ５０５ ＭＪ ／ ｍ２ ． ＡＶＣＯＡＴ 系列烧蚀材料被认

为是最可靠、高效和成熟的低密度烧蚀材料． １９９０ｓ
年代，随着美国再次启动星际探测，ＡＶＣＯＡＴ 被选择

作为新一代飞船猎户座载人探测飞船防热大

底［１６－１７］ ． ２０１４ 年使用新一代 ＡＶＣＯＡＴ 的猎户座载

人探测飞船完成了首次 ＥＦＴ－１ 探索飞行测试．
２．１．３　 超轻质烧蚀材料

７０ 年代初，针对火星探测器的热环境，洛克希

德·马丁研制了 ＳＬＡ． ＳＬＡ 采用了 Ｆｌｅｘ Ｃｏｒｅ 蜂窝替

换 ＡＶＣＯＡＴ 等普遍采用的传统六边形蜂窝，Ｆｌｅｘ
Ｃｏｒｅ 蜂窝格子尺寸更大，接近 ２５．４ ｍｍ，单孔面积和

一枚邮票相当，具有更强的变形能力，而且可以根据

不同热环境选取蜂窝的纤维种类，如玻璃纤维或碳

纤维等． ＳＬＡ 选择是在 Ｆｌｅｘ Ｃｏｒｅ 玻璃纤维 ／酚醛蜂

窝，填充相则是添加短切石英纤维、短切碳纤维、软
木、酚醛空心微球和玻璃空心微珠的有机硅树脂构

成的低密度烧蚀材料［１８－１９］，密度可降低到 ０．２５６ ｇ ／
ｃｍ３ ． ＳＬＡ 用于 Ｖｉｋｉｎｇ Ｉ 和 Ｖｉｋｉｎｇ ＩＩ 火星探测器的防

热大底［２０］ ． ９０ 年代后，随着以火星探测为代表的深

空探测再次启动，洛克希德·马丁将 ＳＬＡ 的 Ｆｌｅｘ
Ｃｏｒｅ 玻璃纤维 ／酚醛蜂窝与承力结构蜂窝夹心结构

板的碳纤维面板直接连接，升级为 ＳＬＡ－５６１Ｖ［２１－２２］ ．
被应用于火星探路者 ＭＰＦ、火星探测漫游者 ＭＥＲ、
凤凰号等火星探测器的防热大底，好奇号火星科学

实验室、星尘号试样返回舱和起源号试样返回舱背

板防热［２３－２６］ ． 截至目前 ＳＬＡ－５６１Ｖ 是认为是美国最

为成熟可靠的背风面防热材料． 在登陆火星探测任

务中火星进入的峰值热流、再入时间和总加热量分

别为 ０．２６ ～ １．２ ＭＷ ／ ｍ２、７０ ～ ２２０ ｓ 和３５ ＭＪ ／ ｍ２ ． 此

外，将 ＳＬＡ 蜂窝内填充相单独喷涂在承力结构表面

则构成喷涂型 ＳＬＡ－Ｓ［２７］，ＳＬＡ－５６１Ｓ 在火星探路者

ＭＰＦ 和火星探测漫游者 ＭＥＲ 及凤凰号的背板取得

应用，ＳＬＡ 也用于航天飞机燃料外储箱的隔热保

温［２８］ ．
２．１．４　 新型酚－碳烧蚀材料

９０ 年代以后，为了满足星际探测飞行器的的非

氧化性气氛防热需要，针对 ＡＶＣＯＡＴ 的密度较高和

高热导率等不足，美国应用研究协会 ＡＲＡ 研制了密

度在 ０．３２～０．５８ ｇ ／ ｃｍ３的 ＰｈｅｎＣａｒｂ 系列低密度烧蚀

材料［２９］ ． ＰｈｅｎＣａｒｂ 采用的是大尺寸 Ｆｌｅｘ Ｃｏｒｅ 蜂窝，
并且采用 ＨＣＰＡ 或 ＳＣＢＡ 成型工艺将含有酚醛树脂

和低密度功能填料混合物灌注蜂窝，相比于 ＳＬＡ－
５６１Ｖ 制备过程更加简单且成本更低［３０］ ． ＮＡＳＡ 对

ＰｈｅｎＣａｒｂ 的风洞考核结果显示，ＰｈｅｎＣａｒｂ 主要用于

热流密度 ２２５～５７５ Ｗ ／ ｃｍ２的热环境，在 ７２２ Ｗ ／ ｃｍ２

的短时间（ ～ ２５ ｓ）测试也同样有较好的结果，甚至

也有 报 道 可 以 承 受 １ ０００ Ｗ ／ ｃｍ２ 的 热 环 境［３１］ ．
ＰｈｅｎＣａｒｂ 在烧蚀表面能够形成坚固的碳化层，既能

够抵抗冲刷以保持外形稳定且具有较高的辐射散热

能力，因此是非氧大气层星球进入的极好的防热材

料，ＰｈｅｎＣａｒｂ－２０ 和 ＰｈｅｎＣａｒｂ－１４ 被选择作为土卫

六 Ｔｉｔａｎ 探测器的防热大底和背板防热材料．
２．１．５　 有机硅增强烧蚀材料

同期，美国应用研究协会 ＡＲＡ 研制了密度在

０．２２～０．３８ ｇ ／ ｃｍ３的蜂窝增强有机硅树脂 ＳＲＡＭ 低

密度烧蚀材料． ＳＲＡＭ 采用 ＨＣＰＡ 或 ＳＣＢＡ 成型工

艺将含有硅树脂和填料的混合物填充 Ｆｌｅｘ Ｃｏｒｅ 大

孔蜂窝，相比于 ＳＬＡ－５６１Ｖ 制备过程更加简单且成

本更低［３２］ ． ＮＡＳＡ 对 ＳＲＡＭ 的烧蚀考核结果表明在

热流密度小于 １２０ Ｗ ／ ｃｍ２以内 ＳＲＡＭ 仅有很小或是

不出现烧蚀后退，在 １２０ Ｗ ／ ｃｍ２以上热流密度环境

烧蚀有明显的表面后退［３３］ ． 低密度的 ＳＲＡＭ－ １４
（０．２２ ｇ ／ ｃｍ３）是火星科学实验室 ＭＳＬ 防热大底的

备选防热材料之一，在模拟火星登陆环境的烧蚀考

核中，烧蚀表面上虽然可以玻璃纤维界面条带但是

没有玻璃纤维融化的迹象，即典型的碳化型烧蚀表

面，经过 １４０ Ｗ ／ ｃｍ２热流密度烧蚀后材料表面光滑

发生了碳化但是表面后退比较明显，ＳＲＡＭ－１４ 能承

受的热流密度最高可达 ３００ ～ ４００ Ｗ ／ ｃｍ２ ［３４］ ． 密度

略高的 ＳＲＡＭ－２０（０．３２０ ｇ ／ ｃｍ３）能够形成高强度且

结构完整的烧蚀碳化层，提供良好的抗气流冲刷、隔
热和反向辐射性能． ＳＲＡＭ－２０ 在 １４０ ～ ２５５ Ｗ ／ ｃｍ２

范围对流加热环境中有极的抗烧蚀隔热表现，峰值

热流达到 ３００ Ｗ ／ ｃｍ２仍有较好防热效果，并且能够

承受 ４００ Ｗ ／ ｃｍ２的短时间热环境． ＳＲＡＭ－２０ 因其突

出的韧性和可靠的碳化层在 ＮＡＳＡ Ｘ－３８ 飞行器重
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要部件 ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｋｅｅｌ 得到应用，也被选择作为火

星科学实验室 ＭＳＬ 锥形防热大底的前端和肩部的

备选材料［３４］．

２．１．６　 波音轻质烧蚀材料

ＢＬＡ 是由美国波音公司研发的低成本有机硅

树脂密度约 ０．３２ ｇ ／ ｃｍ３的低密度烧蚀材料． ＢＬＡ 在

基底硅树脂内添加二氧化硅空心微球、固化剂和稀

释剂混合物，构成的最终密度约 ０．３２ ｇ ／ ｃｍ３的低密

度烧蚀材料． ＢＬＡ 低密度烧蚀材料具有的高强度、
高抵抗剥蚀能力、耐久性、低导热系数，还具有射频

透过性（超过 ５０％）、抗潮湿性与低成本的特点，在
高马赫数条件下承受１ ７６０ ℃ 时只发生缓慢烧蚀，
后退率接近率约０．０７６ ２ ｍｍ ／ ｓ［３５］ ． 波音公司在原材

料和材料成型等方进行了大量系列研究降低材料成

本并简化材料成型过程． ＢＬＡ 的硅树脂、催化剂、空
心微球和稀释剂等原材料均采用价格更低廉商用原

料，并且在引入稀释剂调整树脂粘度降低成型难度

并减少二氧化硅空心微球的破裂，使得完全催化的

硅树脂的室温使用期延长至 ２４ ｈ，并可以采用真空

导入、真空袋压、模压等成熟的复合材料成型工艺制

备 ＢＬＡ 轻质烧蚀． ＢＬＡ 在 ＮＡＳＡ 的多个项目上进行

了飞行验证和实际应用，Ｘ－５１Ａ 的弹体大量采用了

ＢＬＡ，巡航段上表面采用的是可重复使用柔性表面

隔热瓦 ＦＲＳＩ 表面喷涂按照热环境设计的变厚度

ＢＬＡ－Ｓ，此外，检查窗四周的缝隙和间隙在发射前可

以使用 ＢＬＡ－Ｓ 快速填充并固化成型． 增加蜂窝增强

结构的 ＢＬＡ－ＨＤ，被用于飞行器喷口，承受发动机燃

烧产物的冲刷［３６］ ． ＢＬＡ 的另一重要应用是在波音

ＣＳＴ－１００ 商用人员运输飞船的防热大底，该直径

４．５ ｍｍ的飞船用于在地面与近地轨道的国际空间

站或比奇洛商用空间站之间运送物资和实验器材或

宇航员［３７］ ．
２．２　 轻质陶瓷烧蚀材料

９０ 年代后，为了在星际探测计划中进一步提高

热防 护 材 料 性 能 降 低 热 防 护 系 统 质 量， 也 为

ＡＶＣＯＡＴ 和 ＳＬＡ 寻求替换材料，ＮＡＳＡ Ａｍｅｓ 研究中

心研制新型轻质陶瓷烧蚀材料 ＬＣＡｓ［３８］ ． ＬＣＡｓ 是将

多孔酚醛或有机硅树脂浸渍三维纤维预制体获得的

低密度烧蚀材料，主要代表是 ＳＩＲＣＡ 和 ＰＩＣＡ．
２．２．１　 硅树脂浸渍可重复使用陶瓷烧蚀材料

ＳＩＲＣＡ 由多孔硅树脂浸渍陶瓷三维纤维预制体

构成低密度烧蚀材料，陶瓷纤维预制体主要包括

Ａｍｅｓ 研 究 中 心 研 制 的 两 代 隔 热 瓦 ＡＩＭ 和

ＦＲＣＩ［３９－４０］ ． ＡＩＭ 由硅溶胶烧结形成的二氧化硅粘结

高纯二氧化硅短切纤维形成的低密度陶瓷隔热瓦．
ＦＲＣＩ 则是第三架和第四架航天飞机轨道器大面积

热防护系统使用的第二代陶瓷隔热瓦，由 ８０％的二

氧化硅纤维、２０％的 Ｎｅｘｔｅｌ 硼酸铝纤维和少量 ＳｉＣ
反红外辐射遮光剂组成． ＳＩＲＣＡ 在热流密度 ２００ Ｗ ／
ｃｍ２以内热环境具有最佳的综合性能． ＳＩＲＣＡ 在

ＮＡＳＡ Ｘ－３４ 的机翼前缘和鼻锥［４１－４２］、火星探测漫

游者 ＭＥＲ 的降落伞减速系统的背面接口面板以及

反推系统发动机［４３］，德国 Ｋｉｓｔｌｅｒ 公司 Ｋ－１ 型可重

复使用运载器的鼻锥及其他高温部位应用．
２．２．２　 酚醛浸渍碳烧蚀材料

ＰＩＣＡ 由多孔酚醛浸渍碳纤维预制体 ＦｉｂｅｒＦｏｒｍ
构成的低密度（０．２２４～０．３２１ ｇ ／ ｃｍ３）碳 ／酚醛烧蚀材

料［４４］ ． ＮＡＳＡ Ａｍｅｓ 研究中心的热防护系统与材料

团队设计开发的特殊浸渍技术可以控制酚醛树脂在

ＰＩＣＡ 中的浸渍量和保证酚醛树脂均匀分布，而

ＦｉｂｅｒＦｏｒｍ 则由 Ｆｉｂｅｒ Ｍａｔｅｒｉａｌｓ Ｉｎｃ．的低密度低热导

率的碳 ／碳复合材料，通过特殊的成型技术可以控制

碳纤维空间分布形态获得最优的厚度方向的耐烧蚀

和隔热性能．

(a)碳纤维基体

(b)酚醛浸渍碳烧蚀材料

图 ２　 不同放大倍数的 ＦｉｂｅｒＦｏｒｍ 和 ＰＩＣＡ 微观照片［４５］

Ｆｉｇ． ２ 　 Ｍｉｃｒｏｇｒａｐｈｓ ｏｆ ＦｉｂｅｒＦｏｒｍ ａｎｄ ＰＩＣＡ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｍａｇｎｉｆｉｃａｔｉｏｎｓ［４５］

　 　 ＰＩＣＡ 被用于星尘号试样返回舱防热大底，２００６
年，试样返回舱以创纪录的 １２． ９ ｋｍ ／ ｓ 的速度和

１２０ ｓ的 ０．６ ｋｍ／ ｓ２的加速度弹道式再入，ＰＩＣＡ 成功经

受峰值热流密度 １２ ＭＷ／ ｍ２和总价热量 ３２０ ＭＪ ／ ｍ２的

气动热和结构交互载荷的考验，并且成功的保证内

部结构件和贮存彗星颗粒和星际尘埃的储罐不超过

规定的 ７０ ℃ ［４６］ ． ＰＩＣＡ 还用于直径 ４．５ｍ 好奇号火

星科学实验室登陆舱防热大底，该登陆舱 ２０１２ 年以

５．６ ｋｍ ／ ｓ 的速度成功进入火星，经受峰值热流密度

１．９７ ＭＷ ／ ｍ２总价热量 ４０ ＭＪ ／ ｍ２历时时间 １００ ｓ 进

入火星大气层［４７］ ． 经过与 Ｓｐａｃｅ－Ｘ 公司合作优化制

备工艺和材料成分并降低成本改进的 ＰＩＣＡ－Ｘ，用
于龙飞船的防热大底，从 ２０１２ 年开始多次成功从近

地轨道（国际空间站）成功返回． ＰＩＣＡ 防热结构是
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将酚醛浸渍 ＦｉｂｅｒＦｏｒｍ 获得单块材料，然后采用粘

结剂将多块 ＰＩＣＡ 粘接成型为组合式结构．

(a)顶部工程单元 (b)肩部工程单元

(c)龙飞船的防热大底 (d)MSL的防热大底

图 ３　 组合式 ＰＩＣＡ 防热大底

Ｆｉｇ．３　 Ｔｉｌｅｄ ＰＩＣＡ ｈｅａｔｓｈｉｅｌｄ

２．２．３　 保形酚醛浸渍碳烧蚀材料

为了顺应 ＮＡＳＡ 探测技术发展项目办公室未来

深空探测投送大质量物品和人员登陆需要，ＮＡＳＡ
Ａｍｅｓ 研究中心开展了采用碳、树脂和 ／或陶瓷的可

变形（Ｆｌｅｘｉｂｌｅ）和保形（Ｃｏｎｆｏｒｍａｂｌｅ）纤维毡基体制

备烧蚀材料的研究，采用将可变形的纤维毡浸渍树

脂后获得低密度烧蚀材料． 相比 ＦｉｂｅｒＦｏｒｍ，纤维毡

的失效应变更大且可变形性使得对不同尺寸和形状

构件成型适应能力更强，甚至实现大尺寸异性构件

的近净成型，同时简化防热材料与承力结构之间连

接形式与机构，并提高防热材料的性能一致和稳定

性． 通过将碳纤维毡浸渍类似 ＰＩＣＡ 的多孔酚醛树

脂制备了保形 Ｃ－ＰＩＣＡ 低密度烧蚀材料． 在 ＥＤＬＰ
和 ＣＡ２５０ 等计划的支持下，Ｃ－ＰＩＣＡ 等保形烧蚀材

料作为进一步优化发展的先进防热材料得以研制并

进行了大量的气动热试验． ２００９ ～ ２０１２ 年，ＮＡＳＡ
Ａｍｅｓ 研究中心在 ＩＨＦ 电弧风洞上经过初步筛选气

动热试验，在 ６ 类保形烧蚀材料中对比考核中 Ｃ－
ＰＩＣＡ 和 Ｃ－ＳＲＩＣＡ 获选为进一步发展材料． 在此基

础上，ＮＡＳＡ 启动了 ＣＡ２５０ 计划测试保形烧蚀材料

在行星进入舱及地球轨道返回舱的防热大底上使用

的技术储备． 根据对应的热环境需求， 发展了

ＳＰＲＩＴＥ 试验安装系统，更加真实模拟了服役过程中

的热－力耦合环境，为烧蚀材料的热响应和热密封

考核提供支撑． 目前通过三轮使用 ＳＰＲＩＴＥ 试验安

装系统试验，完成了材料筛选，对比了 Ｃ－ＰＩＣＡ 和

ＰＩＣＡ 的烧蚀和隔热性能并获得了不同密封结构的

热响应． ２０１３ 年，完成超大尺寸（宽 ２ ｍ、长 ３０ ｍ、厚
１００ ｍｍ）的人造纤维毡及碳毡（碳化后厚度超过

７５ ｍｍ）生产，并分别在 ２０１４ 年和 ２０１５ 年完成 １ ｍ×
１ ｍ 和 ２ ｍ×２ ｍ 的大尺度样件成型．

２．３　 其他结构形式的低密度烧蚀材料

在蜂窝增强和三维纤维预制体增强低密度烧蚀

材料基础上，国外进行了大量的其结构形式的低密

度烧蚀材料的研制与应用，如多层材料、功能梯度材

料、柔性材料和可重复使用结构等．
２．３．１　 碳 ／碳多层材料

碳 ／碳多层材料是由洛克希德·马丁公司研制

的多层低密度烧蚀材料，表面层采用的是密度为

１．８ ｇ ／ ｃｍ３的增强碳 ／碳材料 ＡＣＣ 作为面板，而内部

则是美国 ＦＭＩ 的 ＦｉｂｅｒＦｏｒｍ 或是英国 Ｃａｌｃａｒｂ 公司

提供 ＣＢＣＦ，均为密度约 ０．１８ ｇ ／ ｃｍ３的低密度低热导

率（ ～０．１ Ｗ ／ （ｍＫ））碳 ／碳复合材料作为隔热层［４８］ ．
在搜集太阳风粒子以研究太阳系和演化的起源号试

样返回舱的防热大底上采用了 ６ ｃｍ 厚的碳 ／碳多层

材料，２００４ 年，试样返回舱以约 １１．０２ ｋｍ ／ ｓ 的速度、
－８．２５°的再入角采用弹道式再入地球大气层，其最

大再入过载为 ３２ ｇ，驻点热流密度峰值达到 ７ ＭＷ／ ｍ２．
在下降到约 ３３ ｋｍ 高度时，打开直径约 ２．０３ ｍ 的锥

形减速伞，然而在下降到 ６．７ ｋｍ 高度时，１０．５ ｍ×
３．１ ｍ的主伞由于重力开关装置发生故障没能按计

划打开，导致返回舱下降速度过快，直升机未能捕

获，返回舱以 ８８．９ ｍ ／ ｓ 的速度坠落在尤他州沙漠上

导致返回舱摔裂变形． 但是经过再入后防热大底形

貌分析显示仅发生了微量且均匀对称的烧蚀［４９］．

２．３．２　 功能梯度低密度烧蚀材料

在研制新型载人探测飞船和探索未来投送大质

量物品及人员着陆火星的相关技术研究中，发展了

大量的功能梯度材料． 这些功能梯度低密度材料普

遍采用密度在厚度方向梯度变化设计，高密度表面

层在气动加热过程中热解吸收更多热量而减少向试

样内部传热，而形成的致密碳化层，提高抗气流剪切

和辐射能力，并阻止表面烧蚀层脱落，防止烧蚀层表

面粗糙和紊流加热提高，低密度底层则能够降低材

料整体密度并提高隔热性能． 如 Ａｍｅｓ 研究中心的

表面增强 ＰＩＣＡ，波音公司的 ＢＰＡＦＧ（整体密度为

０．３１ ｇ ／ ｃｍ３，由 ０．４６ ｇ ／ ｃｍ３的 ＢＰＡ－ＨＤ 和 ０．１６ ｇ ／ ｃｍ３

的 ＢＰＡ－ＬＤ 组成）、美国应用协会的 Ｐｈｅｎｃａｒｂ２８ ／ １５
（整体密度为 ０．３８ ｇ ／ ｃｍ３，由 ０．５０ ｇ ／ ｃｍ３ 的 Ｐ２８ 和

０．２６ ｇ ／ ｃｍ３的 Ｐ１５ 组成）以及洛克希德·马丁公司的

Ｇｒａｄｅｄ ＭｏｎＡ（整体密度为 ０．２８ ｇ ／ ｃｍ３，由 ０．３１ ｇ ／ ｃｍ３

的 ＭｏｎＡ －ＨＤ 和 ０． ２５ ｇ ／ ｃｍ３ 的 ＭｏｎＡ － ＬＤ 组成）
等［５０－５１］ ． 通过在 Ａｍｅｓ 研究中心 ＩＨＦ 以及在 Ｌａｎｇｌｅｙ
研究中心 ＨＹＭＥＴＳ 风洞考核对比发现，这些功能梯

度材料在不显著提高整体密度的前提下，明显改

善了低密度材料抵抗高热流和抗气流剪切能力，减
少甚至不发生剥蚀同时降低材料内部及背面温
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度等．

(a)波音梯度酚醛烧蚀材料

(b)梯度MonA烧蚀材料

(c)新型粉-碳28/15烧蚀材料

图 ４　 功能梯度材料考核前、第一次考核后、第二次考核后

和切片的形貌

Ｆｉｇ． ４ 　 Ｐｒｅ⁃ｔｅｓｔ， ｐｏｓｔ⁃ｔｅｓｔ ａｆｔｅｒ １ｓｔ ｐｕｌｓｅ， ｐｏｓｔ⁃ｔｅｓｔ ａｆｔｅｒ ２ｎｄ
ｐｕｌｓｅａｎｄ ｓｅｃｔｉｏｎｅｄ ｆｕｎｃｔｉｏｎａｌｌｙ ｇｒａｄｅｄ ｌｏｗ － ｄｅｎｓｉｔｙ
ａｂｌａｔｏｒｓ

２．３．３　 柔性硅树脂浸渍可重复使用陶瓷烧蚀材料

和柔性酚醛浸渍碳烧蚀材料

在对刚性低密度材料研究的同时，Ａｍｅｓ 研究中

心对柔性低密度烧蚀材料的结构与性能调控以及烧

蚀性能开展了研究． 目前公开报道的主要是 ＰＩＣＡ－
ｆｌｅｘ 及 ＳＲＩＣＡ－ｆｌｅｘ 柔性低密度烧蚀材料． 材料制备

过程与传统与刚性 ＰＩＣＡ 和 ＳＲＩＣＡ 相同，均需要基

材和树脂的浸渍、固化及干燥等工艺，主要区别在于

采用柔性碳毡或其他柔性纤维毡代替 ＰＩＣＡ 的

Ｆｉｂｅｒｆｏｒｍ 和 ＳＲＩＣＡ 的纤维化陶瓷基体作为三维增

强基体． 采用柔性毡作为三维增强相，使得相邻烧

蚀材料之间不需使用缝隙填充剂，适于生产超大尺

寸部件甚至整体成型，其次具有较高的失效应变可

以直接粘结在承力结构上，不需要应变隔离垫，简化

连接形式并能适应结构和烧蚀材料之间的配合要

求，在形状复杂曲率较小区域提供一致的防隔热和

力学性能［５２］ ．

（ａ） 柔性酚醛浸渍碳烧蚀材料　 （ｂ） 柔性硅树脂浸渍可重复使用

　 　 　 　 　 　 陶瓷烧蚀材料

图 ５　 ＰＩＣＡ－ｆｌｅｘ 及 ＳＲＩＣＡ ｆｌｅｘ 宏观照片

Ｆｉｇ．５　 Ｄｉｇｉｔａｌ ｐｈｏｔｏｇｒａｐｈｓ ｏｆ ＰＩＣＡ－ｆｌｅｘ ａｎｄ ＳＲＩＣＡ ｆｌｅｘ

　 　 Ａｍｅｓ 研究中心研究人员对 ＰＩＣＡ－ｆｌｅｘ 的拉伸

性能进行了测试，ＰＩＣＡ－ｆｌｅｘ 表现出韧性材料的典型

拉伸响应，能够出现颈缩现象，并且在颈缩前的应变

能够达到 ８％～１２％，远大于刚性 ＰＩＣＡ 约 １％的失效

应变． ＰＩＣＡ－ｆｌｅｘ 表现出更好的隔热性能，热导率仅

为刚性 ＰＩＣＡ 的 １ ／ ４． 采用 ＮＡＳＡ 约翰逊航天中心电

弧风洞对 ＰＩＣＡ－ｆｌｅｘ 的抗烧蚀和隔热性能进行了初

步考核，ＰＩＣＡ－ｆｌｅｘ 能够承受 ５２０Ｗ ／ ｃｍ２、３５ ｋＰａ 电

弧环境，在 ３０ ｓ 热流密度 １１４ Ｗ ／ ｃｍ２、２５ ｓ 热流密度

４５０ Ｗ ／ ｃｍ２和 ５０ ｓ 热流密度 １１５ Ｗ ／ ｃｍ２电弧风洞环

境，与刚性 ＰＩＣＡ 和 ＳＲＩＣＡ 的相比具有更低的背面

温升和更长的达到最大温度时间，例如在 ２５ ｓ 热流

密度 ４５０ Ｗ ／ ｃｍ２烧蚀后，ＰＩＣＡ－ｆｌｅｘ 的温升峰值比刚

性 ＰＩＣＡ 低 １２０ ℃， 而达到峰值时间甚至接近

２５０ ｓ［５３］ ．
２．３．４　 可重复使用低密度防热结构

近年来随着进入、下降和降落技术发展，为了进

一步降低成本，使得可重复使用的防热结构与材料

的再次受到重视，目前研究集中于借用原有可重复

使用防热结构与材料，应用于飞船返回舱或星际探

测器的热环境相对温和的侧壁、背板和伞舱盖等部

位，比较成熟的且经过飞行验证的是 ＳｐａｃｅＸ 龙飞船

以及猎户座载人探测飞船的侧壁采用了在航天飞机

轨道器、空天飞行器等大面积防热应用的陶瓷隔热

瓦、毡等表面隔热结构，其中猎户座载人探测飞船的

侧壁使用的是第三代陶瓷隔热材料即 ＴＵＦＩ ／ ＡＥＴＢ
体系． ＴＵＦＩ 是将玻璃和二硅化钼混合喷涂在陶瓷隔

热瓦衬底上，提高表面致密度且致密度从表面沿厚

度方向递减，其表面多孔性又可阻止裂纹扩展，从而

提高抗破坏能力、耐久性和耐候性． ＡＥＴＢ 是 Ａｍｅｓ
研究中心对第二代陶瓷隔热瓦 ＦＲＣＩ 改进高温尺寸

稳定性和抗拉强度，而形成的三元复合系统，基本成

分为 ６８％的 ＳｉＯ２ 纤维、２０％Ａｌ２Ｏ３ 纤维和 １２％的硼

硅酸铝纤维．

(a)猎户座多用途载人飞船 (b)侧壁

(c)氧化铝增强隔热瓦 (d)增韧单层纤维隔热涂层

图 ６　 猎户座载人探测飞船的侧壁的宏微观照片

Ｆｉｇ．６　 Ｍａｃｒｏ⁃ａｎｄ ｍｉｃｒｏｓｃｏｐｉｃ ｐｈｏｔｏｇｒａｐｈｓ ｏｆ ｂａｃｋｓｈｅｌｌ ｏｆ Ｏｒｉｏｎ
ＭＰＣＶ
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３　 国内低密度烧蚀材料研究进展

我国自 １９９２ 年实施载人航天“三步走”战略规

划以来，已成功突破了地球轨道的载人天地往返运

输技术，高可靠、高安全的神舟系列载人飞船已发展

成为标准的载人天地往返运输航天器，圆满完成了

１１ 次航天飞行任务． 神舟系列载人飞船返回舱采用

了玻璃纤维 ／酚醛蜂窝增强苯基硅橡胶低密度烧蚀

材料 Ｈ９６ 和 Ｈ８８． 为提高防热效率，采用了在飞船

热防护系统中采用变密度设计，返回舱热流密度最

大的底部和热流密度较大的侧壁迎风面采用密度

０．７１０ ｇ ／ ｃｍ３的 Ｈ９６ 材料，热流密度较小的背风面采

用密度 ０．５４０ ｇ ／ ｃｍ３的 Ｈ８８ 材料，其中 Ｈ９６ 材料成

功经受了 １．２ ｋＷ ／ ｃｍ２热流密度的再入环境． Ｈ９６ 和

Ｈ８８ 防热结构采用真空大面积灌注工艺成型［５４－５６］ ．
在探月工程三期月地高速再入返回飞行器热防

护系统设计中，为应对月地高速再入返回的高焓、二
次大气层再入、高热流密度峰值与长加热时间耦合

的气动加热环境，并减轻结构重量，提出了分区域、
变材料、变厚度的轻量化设计方案． 在返回舱大面

积防热采用了新型碳硅复合蜂窝增强低密度烧蚀材

料，其中大底大面积防热材料采用 ＦＧ７、ＨＣ５ 材料而

侧壁大面积为防热材料 ＦＧ５、ＦＧ４． 返回器在 ２０１４
年 １１ 月完成了半弹道－跳跃式再入返回并安全着

陆［５７］ ．
随着我国未来空间站的建设以及载人登月、载

人登小行星、载人登火星等任务等深空探测任务研

究的开展，深空探测返回舱或星际探测器的热防护

急需新型轻量化防热结构与材料． 国内的哈尔滨工

业大学、华东理工大学、航天材料与工艺研究所、北
京宇航系统工程研究所、中国航天空气动力技术研

究院、中国空间技术研究院等高校和研究机构在新

型低密度热防护结构设计、发展方向、材料合成制备

以及模拟环境应用的试验研究和理论预测进行了研

究［５８－６２］ ．
　 　 哈尔滨工业大学联合航天科技集团相关研究院

在新型超低密度烧蚀材料的材料设计、微结构调控、
性能优化以及地面模拟环境考核及烧蚀机理和评价

等方面开展了大量研究工作． 针对我国新一代多用

途载人飞船近地轨道及深空探测等多种飞行任务模

式的多种热流密度、总价热量、气动压力和服役时间

等特殊服役环境要求［６３］，确定了防热材料的气动外

形保持能力、轻量化、防热效率、隔热性能以及有效

服役时间等能力综合要求，提出了新型超轻质纤维

预制体增强微介孔酚醛复合材料体系，通过微结构

构筑、材料组分设计、力－热性能优化及烧蚀性能考

核，建立了涵盖成型－性能服役环境参数匹配性良

好防热结构与材料方案，利用电弧风洞、高频等离子

体风洞等地面设备模拟典型环境对新型超轻质复合

材料样件进行了考核试验．

图 ７　 ＣＢＣＦ ／ ＰＲ 气凝胶复合材料制备流程示意图

Ｆｉｇ． ７ 　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｐｒｅｐａｒａｔｉｏｎ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ＣＢＣＦ ／ ＰＲ ａｅｒｏｇｅｌ
ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ

图 ８　 通过摄像机记录的 ＣＢＣＦ ／ ＰＲ 试样烧蚀过程

Ｆｉｇ．８　 Ｓｃｒｅｅｎｓｈｏｔ ｏｆ ｓａｍｐｌｅ ＣＢＣＦ ／ ＰＲ ａｅｒｏｇｅｌ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ｄｕｒｉｎｇ
ａｂｌａｔｉｏｎ ｔｅｓｔ
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图 ９　 ＣＢＣＦ ／ ＰＲ 气凝胶复合材料在烧蚀和后续热沉阶段的

表面和内部温度响应． 插图：烧蚀前后试样

Ｆｉｇ．９　 Ｓｕｒｆａｃｅ ａｎｄ ｉｎｔｅｒｎａｌ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｒｅｓｐｏｎｓｅｓ ｏｆ ＣＢＣＦ ／ ＰＲ
ａｅｒｏｇｅｌ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ． Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎ： Ｓａｍｐｌｅｓ ｂｅｆｏｒｅ ａｎｄ ａｆｔｅｒ
ａｂｌａｔｉｏｎ ｔｅｓｔ
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图 １０　 烧蚀后 ＣＢＣＦ 气凝胶复合材料试样沿厚度方向横向

切片的 ＳＥＭ 照片

Ｆｉｇ．１０　 ＳＥＭ ｏｆ ｔｒａｎｓｖｅｒｓｅ ｓｌｉｃｅｓ ｏｆ ＣＢＣＦ ａｅｒｏｇｅｌ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ａｔ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｈｅｉｇｈｔ ａｆｔｅｒ ｔｈｅ ａｂｌａｔｉｏｎ ｔｅｓｔ

(a)加热阶段温度场云图 (b)冷却阶段温度场云图

(c)加热阶段气流速度云图 (d)冷却阶段气流速度云图

图 １１　 ＣＢＣＦ ／ ＰＲ气凝胶复合材料在加热和冷却阶段性能演

化的温度场云图和气流速度场云图

Ｆｉｇ． １１ 　 Ｐｈｙｓｉｃａｌ ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ ｅｖｏｌｕｔｉｏｎ ｏｆ ＣＢＣＦ ／ ＰＲ ａｅｒｏｇｅｌ
ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ｄｕｒｉｎｇ ｈｅａｔｉｎｇ ａｎｄ ｃｏｏｌｉｎｇ ｐｅｒｉｏｄ，
ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ

　 　 对新型超低密度烧蚀材料的烧蚀性能、表面及

内部热响应、烧蚀行为进行了系统研究，通过建立烧

蚀行为本征数学模型，实现了新型超低密度烧蚀材

料烧蚀过程密度、孔隙度和热解程度等物性场变量

以及温度、压力和流速等物理场变量演变过程模拟

再现，阐明了新型超低密度烧蚀材料极端环境下防

热 ／隔热机制，为我国新一代多用途载人飞船的热防

护系统的体系设计、选材优化和性能预报提供了有

力支撑．

４　 国内外的技术差距

综上所诉，国外关于低密度烧蚀材料的研究已

经取得了丰硕的成果并积累丰富的飞行经验，主要

体现在：
１）注重防热结构创新优化设计． 依据热环境特

征设计防热结构与材料，并多种防热结构形式组合

应用． 在飞船返回舱的高热流、大加热量的防热大

底和侧壁迎风面等区域采用密度和厚度相对较大的

烧蚀材料，在侧壁背风面、背板以及伞舱盖等区域采

用更轻和更薄的烧蚀材料，甚至是采用陶瓷隔热瓦、
毡等表面隔热结构、陶瓷多层隔热结构以及金属隔

热结构等以前主要应用于航天飞机或空天飞行器重

复使用的大面积防热材料；
２）向可重复使用、高可靠、简单维护方向发展，

返回舱及防热材料实现由一次性使用逐步实现可重

复（或部分可重复）使用． 早期的低密度烧蚀满足了

一次性使用的飞船返回舱和返回式卫星的防热需

求，近年来国外新研制的飞船返回舱着陆反推火箭

发动机、气囊及降落伞等减速技术的益发成熟，返回

舱的承力结构及部分防热结构逐步实现可重复使

用，龙飞船和波音的 ＣＳＴ－１００ 飞船都提出了可重复

使用 １０ 次的目标；
３）持续降低烧蚀材料密度、减轻结构质量和提

高应用范围，并形成烧蚀 ／隔热一体化设计理念． 借

鉴复合材料与结构领域最新研究成果，三维编织、功
能梯度材料、点阵复合材料、有机－无机杂化等，有
效解决防热结构和材料的烧蚀层稳定性、内部热解

气体释放和不同密度和材料层之间连接可靠性和热

性能匹配等制约烧蚀防热的关键问题，使得烧蚀材

料的整体密度得以持续下降且使用极限环境（热流

密度、驻点压力、气动剪切等）持续升高，甚至从短

时高温超高温向长时高温有氧等方向防热发展，逐
步形成了多种功能化涂层－表层耐烧蚀材料－内部

低密度隔热材料的烧蚀 ／隔热一体化防热结构；
４）防热材料设计由侧重地面试验向重视飞行

验证发展． 经过近半个世纪的发展，积累了大量烧

蚀材料的基础性能数据，并通过近年来迅猛发展的

计算机模拟能力，显著提高了对热环境和材料响应

的预判能力，在防热系统设计中表现出从以往偏重

于进行各种探索性或预先研究的地面试验，包括各

种材料级和结构级试样或缩比件、全比例件的性能

测试和试验，向防热结构和材料的飞行验证演示试

验发展，并尤其重视开发探测诊断技术，建立了在线

监测防热材料烧蚀响应系统，实现了实时检测环境

参数和关键材料性能响应在时域和空域信息；
５）改进防热结构与材料装配成型工艺、提高可

靠度、性能一致性、降低成本． 对防热材料成型装配

的新工艺新方法持续投入研究，例如对蜂窝增强低

密度烧蚀材料灌注成型提出了从早期的单孔手工灌

注和大面积振动灌注，后续提出大面积真空灌注以

及最新的机器人智能控制灌注，解决了工艺成本高、
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灌注不均匀、材料质量不易控制和性能不稳定等问

题，显著提高成型效率和可靠性以及材料质量和防

热结构的完整性．
通过对比国内的低密度烧蚀材料的研究现状可

以发现，目前国内公开报道的成熟的低密度烧蚀材

料仅有神舟飞船的 Ｈ９６ ／ Ｈ８８ 系列玻璃纤维 ／酚醛蜂

窝填充增强硅橡胶低密度烧蚀材料，探月工程三期

月地高速再入返回飞行器热防护系统的新型碳硅复

合蜂窝增强低密度烧蚀材料，材料结构体系单一等

问题，并且在烧蚀性能模拟仿真和响应预报上更是

还有大量工作要做，值得进行投入研究．

５　 我国低密度烧蚀材料发展展望

根据国外发展低密度烧蚀材料的经验，以及国

内外的差距和我国的具体国情，提出发展我国低密

度烧蚀材料的主要发展展望：
１）在材料设计方面，对材料的组成－结构－性能

体系深入研究，尤其注重成型工艺技术和基础机理

理论的同步研究，并探索建立材料工艺－结构－性能

综合模型，大力发展计算机辅助设计专家系统实现

高精度的材料设计、性能优化控制，大力推进先进结

构与材料的应用；
２）材料成型制备方面，基于提高防热结构与材

料综合性能、稳定性、可靠性要求，结合潜在应用背

景对大尺寸及复杂形状防热结构需求，开发新型材

料合成、成型、装配等技术，加强关键技术突破和重

点设备的研发，深入研究各种先进制备工艺机理，积
累系统的材料性能数据及规律，并注意相关性能评

价与测试技术的发展；
３）加强关键原材料的研制． 在国内相对薄弱的

高性能原材料，如高纯度粘胶基碳纤维、石英纤维、
莫来石纤维等，耐高温抗氧化的酚醛树脂、有机硅树

脂以及新型树脂等，以及酚醛空心微球、玻璃空心微

珠和高品质陶瓷粉体等功能填料方面，加大投入力

度，持续开展关键技术攻关、批量生产和质量控制方

面研究，确保材料性能稳定性、重复性和可靠性；
４）建立烧蚀材料性能表征、检测与评价平台．

建立可靠的理论准确预测飞船返回舱和星际探测器

等极端复杂的气动力和气动热环境参数，建立可靠

等效模拟高热流密度、大加热量、等离子体以及其它

反应气氛等极端环境服役环境的地面设备，准确描

述材料对极端环境的力－热响应以及结构性能演化

规律和机理，摸清材料的极限或阈值，对于保证防热

结构的可靠性均十分关键；
５）推动多种形式的高校、企业和研究机构的产

学研联动合作机制． 政府充分进行宏观调控，采取

发动、鼓励等间接手段结合制定完善的法律法规体

系，全面推进高校、企业和研究机构等防热领域的人

才和资源的融合，在防热领域形成研究高校、企业和

研究机构更广范围、更高层次、更深程度产学研联动

合作机，促进机构之间技术交流和转移，充分吸收学

术领域前沿成果，充分调动企业参与积极性，为防热

结构与材料提供丰厚的资源和可持续发展的后劲．

６　 结　 语

热防护系统及材料是发展和保障远程火箭、飞
船返回舱和星际探测器在极端下安全工作的关键技

术之一． 低密度烧蚀材料耐烧蚀、隔热性能和结构

重量轻等优点使其成为远程火箭、飞船返回舱和星

际探测器的再入返回舱和登陆舱的大底和侧壁等极

端环境下应用最重要的热防护材料． 本文首先回顾

了国内外低密度烧蚀热防护系统及材料的发展历

史，然后，根据国发展新一代载人飞船的近地轨道、
载人登月、载人登小行星、载人登火星等任务模式热

防护系统的特殊需求，介绍了国内在新型低密度烧

蚀材料及和设计、性能优化和烧蚀性能表征及烧蚀

机理评价的研究进展，分析了国内外低密度烧蚀材

料的技术差距并探讨了我国的发展展望．
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［２９］ＡＮＤＲＥＷ Ｓ． ＫＥＹＳ， ＪＥＦＦＥＲＹ Ｌ． ＨＡＬＬ， ＤＡＶＩＤ Ｙ． ＯＨ， ｅｔ ａｌ．
Ｏｖｅｒｖｉｅｗ ｏｆ ａ Ｐｒｏｐｏｓｅｄ Ｆｌｉｇｈｔ Ｖａｌｉｄａｔｉｏｎ ｏｆ Ａｅｒｏｃａｐｔｕｒｅ Ｓｙｓｔｅｍ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ｆｏｒ Ｐｌａｎｅｔａｒｙ Ｍｉｓｓｉｏｎｓ［ Ｃ］ ／ ／ ４２ｎｄ ＡＩＡＡ ／ ＡＳＭＥ ／ ＳＡＥ ／
ＡＳＥＥ Ｊｏｉｎｔ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ＆ Ｅｘｈｉｂｉｔ ９ － １２ Ｊｕｌｙ ２００６，
Ｓａｃｒａｍｅｎｔｏ， Ｃａｌｉｆｏｒｎｉａ．

［３０］ＣＯＮＧＤＯＮ Ｗ Ｍ． Ｆａｍｉｌｙ Ｓｙｓｔｅｍｓ ｏｆ Ａｄｖａｎｃｅｄ Ｃｈａｒｒｉｎｇ Ａｂｌａｔｏｒｓ ｆｏｒ
Ｐｌａｎｅｔａｒｙ Ａｅｒｏｃａｐｔｕｒｅ ａｎｄ Ｅｎｔｒｙ ｍｉｓｓｉｏｎｓ［Ｊ］ ． １ｓｔ ＮＳＴＣ， Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ
ｏｆ Ｍａｒｙｌａｎｄ， ２００７， １９： １－２．

［３１］ＬＡＵＢ Ｂ． Ｔｈｅｒｍａｌ ｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ ｃｏｎｃｅｐｔｓ ａｎｄ ｉｓｓｕｅｓ ｆｏｒ ａｅｒｏｃａｐｔｕｒｅ ａｔ
Ｔｉｔａｎ［Ｃ］ ／ ／ ３９ｔｈ ＡＩＡＡ ／ ＡＳＭＥ ／ ＳＡＥ ／ ＡＳＥＥ Ｊｏｉｎｔ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ Ｃｏｎｆｅｒ⁃
ｅｎｃｅ ａｎｄ Ｅｘｈｉｂｉｔ． ２００３： ４９５４．

［３２］ＡＧＲＡＷＡＬ Ｐ， ＭＵＮＫ Ｍ Ｍ， ＧＬＡＡＢ Ｌ Ｊ． Ａｒｃｊｅｔ Ｔｅｓｔｉｎｇ ｏｆ Ｍｉｃｒｏ－
ｍｅｔｅｏｒｏｉｄ Ｉｍｐａｃｔｅｄ Ｔｈｅｒｍａｌ Ｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ Ｍａｔｅｒｉａｌｓ ［ Ｃ］ ／ ／ Ｆｌｕｉｄ Ｄｙ⁃
ｎａｍｉｃｓ ａｎｄ Ｃｏ－ｌｏｃａｔｅｄ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅｓ Ｊｕｎｅ ２４－２７， ２０１３， Ｓａｎ Ｄｉｅｇｏ，
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［３３］ＣＯＮＧＤＯＮ Ｗ Ｍ， ＣＵＲＲＹ Ｄ Ｍ， ＣＯＬＬＩＮＳ Ｔ Ｊ． Ｒｅｓｐｏｎｓｅ Ｍｏｄｅｌｉｎｇ
ｏｆ Ｌｉｇｈｔｗｅｉｇｈｔ Ｃｈａｒｒｉｎｇ Ａｂｌａｔｏｒｓ ａｎｄ Ｔｈｅｒｍａｌ－ｒａｄｉａｔｉｏｎ Ｔｅｓｔｉｎｇ Ｒｅ⁃
ｓｕｌｔｓ［Ｃ］ ／ ／ ３９ｔｈ ＡＩＡＡ ／ ＡＳＭＥ ／ ＳＡＥ ／ ＡＳＥＥ Ｊｏｉｎｔ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ Ｃｏｎｆｅｒ⁃
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［３４］ＬＡＵＢ Ｂ， ＷＨＩＴＥ Ｓ． Ａｒｃｊｅｔ Ｓｃｒｅｅｎｉｎｇ ｏｆ Ｃａｎｄｉｄａｔｅ Ａｂｌａｔｉｖｅ Ｔｈｅｒ⁃
ｍａｌ Ｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ Ｍａｔｅｒｉａｌｓ ｆｏｒ Ｍａｒｓ Ｓｃｉｅｎｃｅ Ｌａｂｏｒａｔｏｒｙ［Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ
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［３５］ ＢＡＲＮＥＹ Ａ Ｏ， ＡＮＴＯＮ Ｃ， ＣＲＵＭＰＬＥＲ Ｊ， ｅｔ ａｌ． Ｌｏｗ Ｄｅｎｓｉｔｙ
Ａｂｌａｔｏｒ Ｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ： Ｕ．Ｓ． Ｐａｔｅｎｔ ６，６２７，６９７［Ｐ］． ２００３－９－３０．

［３６］ＲＥＩＬＥＹ Ｋ， ＢＵＲＧＨＡＲＤＴ Ｍ， ＩＮＧＨＡＭ Ｊ， ｅｔ ａｌ． Ｂｏｅｉｎｇ ＣＳＴ－１００
Ｃｏｍｍｅｒｃｉａｌ Ｃｒｅｗ Ｔｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎ Ｓｙｓｔｅｍ ＡＩＡＡ ２０１０ － ８８４１［ Ｃ］ ／ ／
ＡＩＡＡ ＳＰＡＣＥ ２０１０ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ＆ Ｅｘｐｏｓｉｔｉｏｎ ３０ Ａｕｇｕｓｔ － ２ Ｓｅｐｔｅｍ⁃
ｂｅｒ ２０１０， Ａｎａｈｅｉｍ， Ｃａｌｉｆｏｒｎｉａ：１－５．

［３７］ＨＡＮＫ Ｊ Ｍ， ＭＵＲＰＨＹ Ｊ Ｓ， ＭＵＴＺＭＡＮ Ｒ Ｃ． Ｔｈｅ Ｘ－５１Ａ Ｓｃｒａｍｊｅｔ
Ｅｎｇｉｎｅ Ｆｌｉｇｈｔ Ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅ Ｐｒｏｇｒａｍ［ Ｃ］ ／ ／ １５ｔｈ ＡＩＡＡ Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ
Ｓｐａｃｅ Ｐｌａｎｅｓ ａｎｄ Ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ Ｓｙｓｔｅｍｓ ａｎｄ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ
２８ Ａｐｒｉｌ － １ Ｍａｙ ２００８， Ｄａｙｔｏｎ， Ｏｈｉｏ：６－７．

［３８］ＴＲＡＮ Ｈ Ｋ， ＲＡＳＫＹ Ｄ Ｊ， ＥＳＦＡＨＡＮＩ Ｌ． Ｔｈｅｒｍａｌ Ｒｅｓｐｏｎｓｅ ａｎｄ
Ａｂｌａｔｉｏｎ Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ Ｌｉｇｈｔ － ｗｅｉｇｈｔ Ｃｅｒａｍｉｃ Ａｂｌａｔｏｒｓ ［ Ｃ］ ／ ／
ＡＩＡＡ ２８ｔｈ Ｔｈｅｒｍｏｐｈｙｓｉｃｓ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ Ｊｕｌｙ ６ － ９， １９９３ ／ Ｏｒｌａｎｄｏ，
ＦＬ：１．

［３９］ＰＡＲＭＥＮＴＥＲ Ｋ Ｅ， ＳＨＵＭＡＮ Ｋ， ＭＩＬＳＴＥＩＮ Ｆ， ｅｔ ａｌ． Ｃｏｍｐｒｅｓ⁃
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ｔｅｄ Ｒｅｕｓａｂｌｅ Ｃｅｒａｍｉｃ Ａｂｌａｔｏｒ［Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ａｎｄ ｒｏｃｋｅｔｓ，
２００２， ３９（２）： ２９０－２９８．
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［Ｊ］ ． 纤维复合材料， ２００６， ２（５）： ５５．
ＷＵ Ｈ Ｂ， ＤＩＮＧ Ｘ Ｊ， ＹＵ Ｊ Ｈ， ｅｔ ａｌ．Ｖａｒｉｅｔｉｅｓ， Ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ ａｎｄ Ａｐ⁃
ｐｌｉｃａｔｉｏｎ ｏｆ Ｏｒｇａｎｉｃ Ｓｉｌｉｃｏｎｅ Ｒｅｓｉｎ［Ｊ］ ． Ｆｉｂｅｒ Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ， ２００６， ２
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［４１］ＭＩＬＯＳ Ｆ Ｓ， ＳＱＵＩＲＥ Ｔ Ｈ． Ｔｈｅｒｍｏｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ Ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ＳＩＲＣＡ Ｔｉｌｅ
ｆｏｒ Ｘ－３４ Ｗｉｎｇ Ｌｅａｄｉｎｇ Ｅｄｇｅ ＴＰＳ［ Ｊ］ ． ＡＩＡＡ Ｐａｐｅｒ １９９８－０８８３，
１９９８：１－２．

［４２］ ＭＩＬＯＳ Ｆ Ｓ， ＳＱＵＩＲＥ Ｔ Ｈ． Ｔｈｅｒｍｏｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ Ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ Ｘ － ３４
Ｗｉｎｇ Ｌｅａｄｉｎｇ－ｅｄｇｅ Ｔｉｌｅ Ｔｈｅｒｍａｌ Ｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ Ｓｙｓｔｅｍ［ Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ
Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ａｎｄ Ｒｏｃｋｅｔｓ， １９９９， ３６（２）： １８９－１９８．

［４３］ＧＲＡＹ Ｍ Ｈ Ｂ， ＫＵＲＢＡＮＹＡＮ Ｌ， ＭＩＬＳＴＥＩＮ Ｆ． Ｃｏｎｓｔｉｔｕｔｉｖｅ Ｐｒｏｐ⁃
ｅｒｔｉｅｓ ｏｆ Ｓｉｌｉｃｏｎｅ － ｉｍｐｒｅｇｎａｔｅｄ Ｒｅｕｓａｂｌｅ Ｃｅｒａｍｉｃ Ａｂｌａｔｏｒ ｉｎ Ｃｏｍ⁃
ｐｒｅｓｓｉｏｎ： Ｐｏｉｓｓｏｎ＇ｓ Ｒａｔｉｏｓ［ Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ａｎｄ Ｒｏｃｋｅｔｓ，
２００９， ４６： ９２３－９２８．

［４４］ＴＲＡＮ Ｈ， ＪＯＨＮＳＯＮ Ｃ， ＲＡＳＫＹ Ｄ， ｅｔ ａｌ． Ｐｈｅｎｏｌｉｃ Ｉｍｐｒｅｇｎａｔｅｄ
Ｃａｒｂｏｎ Ａｂｌａｔｏｒｓ （ ＰＩＣＡ） ｆｏｒ Ｄｉｓｃｏｖｅｒｙ Ｃｌａｓｓ Ｍｉｓｓｉｏｎｓ［ Ｊ］ ． ＡＩＡＡ
Ｐａｐｅｒ ９６－１９１１， １９９６， １９１１： ３－７．

［４５］ＡＧＲＡＷＡＬ Ｐ， ＣＨＡＶＥＺ－ＧＡＲＣＩＡ Ｊ Ｆ， ＰＨＡＭ Ｊ． Ｆｒａｃｔｕｒｅ ｉｎ Ｐｈｅ⁃
ｎｏｌｉｃ Ｉｍｐｒｅｇｎａｔｅｄ Ｃａｒｂｏｎ Ａｂｌａｔｏｒ ［ Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ａｎｄ
Ｒｏｃｋｅｔｓ， ２０１３， ５０ （４）： ７３５－７４１．

［４６］ ＤＥＳＡＩ Ｐ Ｎ， ＱＵＡＬＬＳ Ｇ Ｄ． Ｓｔａｒｄｕｓｔ Ｅｎｔｒｙ Ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ ［ Ｊ］ ．
Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ａｎｄ Ｒｏｃｋｅｔｓ， ２０１０， ４７（５）： ７３６－７４０．

［４７］ＷＨＩＴＥ Ｔ Ｒ， ＭＡＨＺＡＲＩ Ｍ， ＢＯＳＥ Ｄ， ｅｔ ａｌ． Ｐｏｓｔ－ｆｌｉｇｈｔ Ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ
Ｍａｒｓ Ｓｃｉｅｎｃｅ Ｌａｂｏｒａｔｏｒｙ ’ ｓ Ｅｎｔｒｙ Ａｅｒｏｔｈｅｒｍａｌ Ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ ａｎｄ
Ｔｈｅｒｍａｌ Ｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ Ｓｙｓｔｅｍ Ｒｅｓｐｏｎｓｅ［Ｃ］ ／ ／ ４４ｔｈ ＡＩＡＡ Ｔｈｅｒｍｏｐｈｙｓ⁃
ｉｃｓ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ， ２０１３， （ＡＩＡＡ ２０１３－２７７９）．

［４８］ＶＩＶＩＡＮＩ Ａ， ＰＥＺＺＥＬＬＡ Ｇ． Ｏｖｅｒｖｉｅｗ ｏｆ ｄｅｓｉｇｎ ａｐｐｒｏａｃｈ ｆｏｒ ａ ｓａｍ⁃
ｐｌｅ ｒｅｔｕｒｎ ｃａｐｓｕｌｅ［Ｃ］ ／ ／ １８ｔｈ ＡＩＡＡ ／ ３ＡＦ ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ ｓｐａｃｅ ｐｌａｎｅｓ
ａｎｄ ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ｓｙｓｔｅｍｓ ａｎｄ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓ ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ． ２０１２： ５８５８．

［４９］ ＤＥＳＡＩ Ｐ Ｎ， ＱＵＡＬＬＳ Ｇ Ｄ， ＳＣＨＯＥＮＥＮＢＥＲＧＥＲ Ｍ Ｄ． Ｒｅｃｏｎ⁃
ｓｔｒｕｃｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ Ｇｅｎｅｓｉｓ ｅｎｔｒｙ［ Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ａｎｄ Ｒｏｃｋ⁃
ｅｔｓ， ２００８， ４５（１）： ３３－３８．

［５０］ＶＥＮＫＡＴＡＰＡＴＨＹ Ｅ， ＲＥＵＴＨＥＲ Ｊ． ＮＡＳＡ Ｃｒｅｗ Ｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ Ｖｅｈｉ⁃
ｃｌｅ， Ｔｈｅｒｍａｌ Ｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ Ｓｙｓｔｅｍ， Ｌｅｓｓｏｎｓ Ｌｅａｒｎｅｄ［Ｃ］． Ｇｅｏｒｇｉａ Ｉｎ⁃
ｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２００８．

［５１］ＦＥＬＤＭＡＮ Ｊ， ＧＡＳＣＨ Ｍ， ＰＯＴＥＥＴ Ｃ， ｅｔ ａｌ． Ａｄｖａｎｃｅｄ Ｒｉｇｉｄ Ａｂ⁃
ｌａｔｉｖｅ Ｔｈｅｒｍａｌ Ｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ Ｓｙｓｔｅｍｓ［Ｃ］ ／ ／ ５０ｔｈ ＡＩＡＡ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｓｃｉ⁃
ｅｎｃｅｓ Ｍｅｅｔｉｎｇ ｉｎｃｌｕｄｉｎｇ ｔｈｅ Ｎｅｗ Ｈｏｒｉｚｏｎｓ Ｆｏｒｕｍ ａｎｄ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｅｘ⁃
ｐｏｓｉｔｉｏｎ． ２０１２： ４７２．

［５２］ＣＡＳＳＥＬＬ Ａ， ＳＺＡＬＡＩ Ｃ， ＢＥＣＫ Ｒ， ｅｔ ａｌ． Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ｏｆ Ｔｈｅｒｍａｌ
Ｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ Ｍａｔｅｒｉａｌｓ ｆｏｒ Ｆｕｔｕｒｅ Ｍａｒｓ Ｅｎｔｒｙ， Ｄｅｓｃｅｎｔ ａｎｄ Ｌａｎｄｉｎｇ
Ｓｙｓｔｅｍｓ ［ Ｃ］ ／ ／ １０ｔｈ ＡＩＡＡ ／ ＡＳＭＥ Ｊｏｉｎｔ Ｔｈｅｒｍｏｐｈｙｓｉｃｓ ａｎｄ Ｈｅａｔ
Ｔｒａｎｓｆｅｒ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ． ２０１０： ５０４９．

［５３］ ＳＴＡＣＫＰＯＬＥ Ｍ， ＴＨＯＲＮＴＯＮ Ｊ， ＦＡＮ Ｗ， ｅｔ ａｌ． Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ｏｆ
Ｌｏｗ Ｄｅｎｓｉｔｙ Ｆｌｅｘｉｂｌｅ Ｃａｒｂｏｎ Ｐｈｅｎｏｌｉｃ Ａｂｌａｔｏｒｓ［Ｊ］ ． ２０１１．

［５４］董彦芝． 神舟飞船防热大底结构设计［ Ｊ］ ． 航天器工程， ２００２，
１１（４）： ３４－３７．
ＤＯＮＧ Ｙ Ｚ． Ｄｅｓｉｇｎ ｏｆ ｔｈｅ Ｓｈｅｎｚｈｏｕ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｔｈｅｒｍａｌ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ［Ｊ］ ．
Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ Ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ， ２００２， １１（４）： ３４－３７．

［５５］吴国庭． 神舟飞船防热结构的研制［Ｊ］ ． 航天器工程， ２００４， １３
（３）： １４－１９．

ＷＵ Ｇ Ｔ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ｏｆ ｔｈｅ Ｓｈｅｎｚｈｏｕ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｔｈｅｒｍａｌ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ
［Ｊ］ ． Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ Ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ， ２００４， １３（３）： １４－１９．

［５６］王春明， 梁馨， 孙宝岗等． 低密度烧蚀材料在神舟飞船上的应

用［Ｊ］ ． 宇航材料工艺， ２０１１， ２：７．
ＷＡＮＧ Ｃ Ｍ， ＬＩＡＮＧ Ｘ， ＳＵＮ Ｂ Ｇ， ｅｔ ａｌ．Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ ｏｆ Ｌｏｗ Ｄｅｎｓｉ⁃
ｔｙ Ａｂｌａｔｉｖｅ Ｍａｔｅｒｉａｌ ｏｎ Ｓｈｅｎｚｈｏｕ Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ［ Ｊ］ ． Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｍａｔｅｒｉ⁃
ａｌｓ ＆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２０１１， ２：７．

［５７］董彦芝， 刘峰， 杨昌昊， 等． 探月工程三期月地高速再入返回

飞行器防热系统设计与验证［ Ｊ］ ． 中国科学： 技术科学， ２０１５，
４５（２）： １５１－１５９．
ＤＯＮＧ Ｙ Ｚ， ＬＩＵ Ｆ， ＹＡＮＧ Ｃ Ｈ， ｅｔ ａｌ． Ｄｅｓｉｇｎ ａｎｄ ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｏｆ
ｔｈｅ ＴＰＳ ｏｆ ｔｈｅ ｃｉｒｃｕｍｌｕｎａｒ ｆｒｅｅ ｒｅｔｕｒｎ ａｎｄ ｒｅｅｎｔｒｙ ｆｌｉｇｈｔ ｖｅｈｉｃｌｅ ｆｏｒ
ｔｈｅ ３ｒｄ ｐｈａｓｅ ｏｆ ｈｉｎｅｓｅ ｌｕｎａｒ ｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ ｐｒｏｇｒａｍ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ） ． Ｓｃｉ⁃
ｅｎｔｉａ Ｓｉｎｉｃａ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２０１５， ４５： １５１－１５９．

［５８］高家一， 杜涛， 沈颖哲， 等． 低密度烧蚀材料在中高热流环境

应用的试验研究和理论预测［Ｊ］ ． 实验流体力学， ２０１６， ３０（６）：
３７－４２．
ＧＡＯ Ｊ Ｙ， ＤＵ Ｔ， ＳＨＥＮ Ｙ Ｚ， ｅｔ ａｌ．Ｐｒｅｄｉｃａｔｉｏｎ ａｎｄ ｗｉｎｄ ｔｕｎｎｅｌ ｅｘ⁃
ｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅｒｍａｌ ｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｆｏｒ ｌｏｗ ｄｅｎ⁃
ｓｉｔｙ ａｂｌａｔｉｖｅ ｍａｔｅｒｉａｌ ｉｎ ｍｅｄｉｕｍ ｔｈｅｒｍａｌ ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ［Ｊ］ ． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ
ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ ｉｎ ｆｌｕｉｄ ｍｅｃｈａｎｉｃｓ， ２０１６， ３０（６）： ３７－４２．

［５９］高俊杰， 俞继军， 韩海涛， 等． 树脂基烧蚀材料细观传热特性

预测［Ｊ］ ． 航空学报， ２０１７， ３８（Ｓ１）： ７２１５．
ＧＡＯ Ｊ Ｊ， ＹＵ Ｊ Ｊ， ＨＡＮ Ｈ Ｔ， ｅｔ ａｌ．Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ Ｏｆ Ｍｅｓｏ－ｈｅａｔ ｔｒａｎｓｆｅｒ
ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｒｅｓｉｎ－ｂａｓｅｄ ａｂｌａｔｉｖｅ ｍａｔｅｒｉａｌｓ［Ｊ］ ． Ａｃｔａ Ａｅｒｏｎａｕｔｉ⁃
ｃａ ｅｔ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ Ｓｉｎｉｃａ［Ｊ］ ． ２０１７， ３８（Ｓ１）： ７２１５．

［６０］张友华， 陈连忠， 曲德军， 等． 低密度烧蚀材料高温气动剪切

试验研究［Ｊ］ ． 宇航材料工艺， ２００９， ３９（６）： ７４－７６．
ＺＨＡＮＧ Ｙ Ｈ， ＣＨＥＮ Ｌ Ｚ， ＱＵ Ｄ Ｊ， ｅｔ ａｌ．Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ Ｓｈｅａｒ Ｔｅｓｔｓ
ｏｎ Ｌｏｗ Ｄｅｎｓｉｔｙ Ａｂｌａｔｉｏｎ Ｍａｔｅｒｉａｌｓ ［ Ｊ］ ． Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｍａｔｅｒｉａｌｓ ａｎｄ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２００９， ３９（６）： ７４－７６．

［６１］王筠， 杨云华， 冯志海． 深空探测用热防护材料的现状及发展

方向［Ｊ］ ． 宇航材料工艺， ２０１３， ４３（５）： １－１０．
ＷＡＮＧ Ｙ， ＹＡＮＧ Ｙ Ｈ， ＦＥＮＧ Ｚ Ｈ． Ｃｕｒｒｅｎｔ Ｓｔａｔｕｓ ａｎｄ Ｆｕｒｔｈｅｒ
Ｔｒｅｎｄ ｏｆ Ｔｈｅｒｍａｌ Ｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ Ｍａｔｅｒｉａｌｓ ｆｏｒ Ｄｅｅｐ Ｓｐａｃｅ Ｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ
［Ｊ］ ． Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｍａｔｅｒｉａｌｓ ａｎｄ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２０１３， ４３（５）： １－１０．

［６２］贾献峰， 刘旭华， 乔文明， 等． 酚醛浸渍碳烧蚀体 （ＰＩＣＡ） 的制

备， 结构及性能［Ｊ］ ． 宇航材料工艺， ２０１６， ４６（１）： ７７－８０．
ＪＩＡ Ｘ Ｆ， ＬＩＵ Ｘ Ｈ， ＱＩＡＯ Ｗ Ｍ， ｅｔ ａｌ．Ｐｒｅｐａｒａｔｉｏｎ ａｎｄ Ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ ｏｆ
Ｐｈｅｎｏｌｉｃ Ｉｍｐｒｅｇｎａｔｅｄ Ｃａｒｂｏｎ Ａｂｌａｔｏｒ［ Ｊ］ ． Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｍａｔｅｒｉａｌｓ ａｎｄ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２０１６， ４６（１）： ７７－８０．

［６３］杨雷， 张柏楠， 郭斌， 等． 新一代多用途载人飞船概念研究［Ｊ］ ．
航空学报， ２０１５， ３６（３）： ７０３－７１３．
ＹＡＮＧ Ｌ， ＺＨＡＮＧ Ｂ Ｎ， ＧＵＯ Ｂ， ｅｔ ａｌ． Ｃｏｎｃｅｐｔ ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎ ｏｆ ｎｅｗ－
ｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ ｍｕｌｔｉ⁃ｐｕｒｐｏｓｅ ｍａｎｎｅｄ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ［Ｊ］ ． Ａｃｔａ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａ ｅｔ
Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ Ｓｉｎｉｃａ， ２０１５， ３６（３）： ７０３－７１３．

（编辑　 苗秀芝）

·１１·第 ５ 期 程海明， 等： 低密度烧蚀材料研究进展


