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硅橡胶基防热涂层烧蚀机理及热解/
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摘　　　  要：    采用同步热分析仪，开展了热失重实验，确定了防热涂层热分解反应的温度区间、活化能和反

应机理函数。利用石英灯辐射加热平台，开展了高温环境考核实验，揭示了防热涂层高温环境下的微结构演

化规律和能量耗散机理。基于能量守恒原理，充分考虑热解反应吸热、热解气体扩散换热以及质量引射效

应等引起的能量转换关系，建立了防热涂层的热解 /传导耦合模型，预报了典型热环境工况下硅橡胶基防热

涂层的质量烧蚀率及温度响应规律。烧蚀后涂层表面基本保持平整，背面温度为 151.4 ℃，质量烧蚀率为

0.28 g/s。质量烧蚀率的模型计算值与实验测量值的偏差仅为 7.1%，满足实际工程中热防护设计需求。研究

表明，硅橡胶基防热涂层中等热流环境下具有良好的耐烧蚀和隔热性能，是航空航天装备大面积防热区域的

理想候选方案。
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Ablation mechanism and coupling pyrolysis/conduction model of
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Abstract:   Thermogravimetric analysis was carried out by using synchronous thermal analyzer. The
temperature  range， activation  energy  and  reaction  mechanism  function  for  the  thermal  decomposition
reaction  of  the  coating  were  determined.  Thermal  exposure  experimental  tests  were  conducted  using  a
quartz lamp radiant heating platform. The mechanism of microstructure evolution and energy dissipation
of  thermal  protection  coating  at  high  temperatures  were  revealed.  Based  on  the  principle  of  energy
conservation， a  coupling  model  for  predicting  the  pyrolysis  and  thermal  conduction  of  the  thermal
protection coating was established. The energy conversion relationships，which were caused by pyrolysis
reaction，thermal diffusion of decomposition gas and mass ejection effect，were considered. The mass loss
and temperature response of the silicone rubber matrix thermal protection coating under a typical thermal
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environment were calculated. After thermal exposure，the specimen surface remained basically flat，and the
temperature at back surface was 151.4 ℃ while the mass loss rate was 0.28 g/s. The deviation between the
calculated mass loss rate and its measured value was only 7.1%. This can meet the requirements of thermal
protection design in engineering applications.  The results  showed that  the silicone rubber matrix thermal
protection  coating  has  good  ablation  resistance  and  thermal  insulation  properties  in  medium  heat  flux
environment， so  it  has  excellent  potential  for  the  large  area  thermal  protection  application  of  aerospace
vehicles.

Keywords:   silicone rubber matrix thermal protection coating；ablation；pyrolysis；
pyrolysis/conduction model；heat-affected layer；thermal insulation property

 

符号表

A 热解反应指前因子（1/s） ks 任意炭化度材料的热导率（W/（m·℃））

Cpc 炭化材料比热容（J/（kg·℃）） mg 热解气体质量流量（kg/s）
Cpg 热解气体比热容（J/（kg·℃）） ṁg 热解气体的质量流率（kg/（m2·s））
Cpv 原始材料比热容（J/（kg·℃）） mRVE 控制体单元的质量（kg）
Cps 任意炭化度材料比热容（J/（kg·℃）） Q̇ 控制体单元的能量变化率（J/s）
dx 控制体单元厚度（m） q 单位时间传导的热量（J/s）
ERVE 控制体单元的能量（J） q̇ent 进入防热层的净热流密度（W/m2）

Ėin 单位时间进入控制体单元的能量（J/s） q̇x 热流密度（W/m2）

Ėout 单位时间控制体单元输出的能量（J/s） R 理想气体常数（J/（mol·℃））

Ea 热解反应活化能（J/mol） S 面积（m2）

f 热解反应微分形式动力学机理函数 T 温度（℃）

h 控制体单元的比焓（J/kg） t 时间（s）
hc 炭化材料的比焓（J/kg） α 热解反应的进行程度，无量纲

hg 热解气体的比焓（J/kg） φc 残余碳组分相的体积分数，无量纲

hs 任意炭化度材料的比焓（J/kg） φv 原始材料的体积分数，无量纲

hv 原始材料的比焓（J/kg） ρ 控制体单元的密度（kg/m3）

∆Hg 涂层热解反应的分解热（J/kg） ρc 炭化材料的密度（kg/m3）

kc 炭化材料的热导率（W/（m·℃）） ρv 原始材料的密度（kg/m3）

kv 原始材料的热导率（W/（m·℃）） ρs 任意炭化度材料的密度（kg/m3）

下标

Al 铝合金基板 out 离开控制体

c 完全炭化后材料 RVE 代表性控制体单元

g 热解气体相 s 任意炭化度防热材料

in 进入控制体 v 原始材料

j 空间离散变量 x 控制体单元厚度方向

缩略词

TGA 热失重分析 DTG 微分热失重曲线

DSC 差示扫描量热仪

高超声速飞行器超声速飞行时会产生严重的

气动加热问题，为避免飞行器气动外形、承载结

构及内部器件在极端热载荷条件下遭受破坏，有

必要针对飞行器面临的气动热环境开展高效、安

全、可靠的热防护系统设计[1-3]。烧蚀热防护方案

具有防热效率高、环境适应性强、简单可靠、技

术成熟等特点，是飞行器高温区及大面积防热部

位的理想热防护方案[4-6]。烧蚀型防热材料大致

可以分为三类：以酚醛树脂、硅橡胶等为聚合物

基体的裂解反应及质量引射效应为主要吸热机理

的低密度炭化类烧蚀材料；以熔融蒸发相变潜热

为主要吸热机理的硅基类烧蚀材料；以碳的升华
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潜热为主要吸热机理的碳基类烧蚀材料[7-8]。烧

蚀型防热涂层材料具有制备工艺简单、与基材结

构结合性好等优点，是大面积防热部位广泛应用

的热防护系统。其中，硅橡胶为烧蚀型防热涂层

的理想基体之一[9]，硅橡胶是指由―Si―O―Si―
键构成主链的橡胶，由于―Si―O―键键能高，且

高温下不易断裂，因此，硅橡胶基体具有良好的

热稳定性和强韧性。

基于硅橡胶材料良好的高温稳定性和耐烧蚀

性，国内外学者发展了多种硅橡胶基防热复合材

料，并研究了硅橡胶基防热材料的烧蚀机理及烧

蚀性能。美国洛克希德·马丁公司发展了一种以

硅橡胶的低密度烧蚀材料，成功应用在美国新一

代火星探测器上[10]。我国也研制了以苯基硅橡胶

为基体的 H88和 H96型低密度耐烧蚀材料，研究

表明其具有良好的防热、隔热性能，可以满足神

舟飞船返回舱大底中高热流区的热防护需求[11-12]。

防热材料的烧蚀相变过程是一个多物理场、

多尺度材料耦合作用的动态演化过程，为了准确

地模拟该动态过程，国内外学者通常将防热材料

的烧蚀现象分为表面烧蚀过程和体积烧蚀过程。

表面烧蚀是指表面材料与高温环境发生物理化学

反应造成的质量损失，构建表面烧蚀模型时，通

常假设防热材料密度不变，而防热层体积（或厚度）

随时间减小[13-14]。体积烧蚀则是指防热材料在高

温环境下由于内部材料热化学反应造成的质量损

失，构建体积烧蚀模型时，通常假设防热材料的

体积（或厚度）不变，而材料密度随着时间减小[15-16]。

Cooper等 [17]、Ewing等 [18] 根据某型高超声速飞行

器再入大气层时的飞行工况，发展了表面烧蚀和

体积烧蚀模型，建立了高精度多维烧蚀模型，准

确地预报了火箭发动机喷管的烧蚀性能。Chen
等[19] 考虑蒸发、冷凝以及熔融层移动导致的质量

损失，提出了硅基类防热材料的烧蚀模型，并通

过实验验证了模型的准确性。Meng等 [20] 将表面

烧蚀模型引入到气动热力学和计算流体力学中，

充分考虑各学科之间的耦合关系，发展了热防护

结构的流体/热 /烧蚀耦合分析方法，分析了高超

声速再入环境下碳/碳复合材料前缘的极端力学

行为。

而硅橡胶基防热材料高温环境下的热分解反

应、热解气体扩散换热以及热阻塞效应是其主要

烧蚀防热机理，阐明这些物理、热化学过程是准

备预报硅橡胶基防热材料烧蚀性能的关键。严旭

等[21-22] 通过实验方法分析了甲基苯基硅橡胶和甲

基乙烯基硅橡胶基防热涂层的热分解行为和高温

力学性能，分析了不同功能组元对硅橡胶基涂层

烧蚀性能的影响规律。郭瑾等[23] 建立了低密度

炭化类防热材料的多场耦合预报模型，研究了热

解气体二次反应对炭化类复合材料表面烧蚀性能

的影响规律。王湘阳等[24-25] 考虑了碳和二氧化硅

反应，基于传统液态层模型，建立了新型烧蚀分

析模型，计算了不同工况下材料的烧蚀速率，与

未考虑碳-二氧化硅反应的烧蚀模型相比，计算值

与实验值的平均偏差由 10%减小至 3%，模拟精

确度得到了提升。

综上所述，尽管国内外研究人员对防热涂层

的烧蚀机理及烧蚀性能开展了丰富的研究工作，

但目前对硅橡胶基防热涂层宽温域、多反应阶段

特征下的热分解特性尚不十分清楚，尚缺乏高精

度的热解/传导耦合预报模型。本文根据飞行器

大面积防热部位防热、隔热需求，开展了新型硅

橡胶基防热涂层设计与制备，利用热失重实验、

石英灯辐射加热实验等手段，阐明了防热涂层的

多反应阶段热分解机理与吸热机制，充分考虑多

途径质量和能量转换关系，建立了防热涂层的精

细化热解/传导耦合预报模型，分析了典型热环境

工况下新型硅橡胶基防热涂层的温度响应、质量

烧蚀率及热影响层厚度变化规律，可为轻质防热

涂层的关键服役性能评价提供基础理论。

 1    材料与实验方法

 1.1   硅橡胶基防热涂层材料

本文硅橡胶基防热涂层材料由上海市空间飞

行器机构重点实验室提供，其主要组分包括：硅

橡胶基体、SiC基体以及短切碳纤维、Mg（OH）2、

硫化剂、炭黑、蒙脱石粉等抗烧蚀组元。首先将

组分相按一定比例混合，采用搅拌机使其均匀；

然后将混合物喷涂到基材上，采用分步工艺，使

涂层达到需要的厚度；最后将样件放置在固化炉

里，以一定的温度和压力固化 4～6 h，即可制备出

硅橡胶基防热涂层样件。

为了满足航空航天装备防热、隔热需求，本

文硅橡胶基防热涂层的厚度设计为 6 mm，基材选

用铝合金材料，厚度为 1 mm。制备的烧蚀实验样

件如图 1所示。采用实验测试与理论预报方法系

统地研究了该样件典型热环境工况下的热分解特

性、烧蚀机理及温度响应规律。
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(a) 原始形貌 (b) 烧蚀后形貌

图 1    硅橡胶基防热涂层样件热暴露前后宏观形貌

Fig. 1    Specimen photographs of silicone rubber matrix thermal

protection coating before and after thermal exposure

 
 1.2   静态热分析与热环境考核实验方法

从烧蚀机理上看，硅橡胶基防热涂层材料属

于裂解-阻塞型烧蚀类材料，其主要烧蚀防热机理

是材料的热分解反应吸热以及热解气体扩散、流

动、引射等过程引起的能量耗散。因此，深入地

研究材料的热分解反应机理，是准确预测硅橡胶

基防热涂层烧蚀性能的关键。采用同步热分析仪

（瑞士，Mettler-Toledo TGA/DSC），在惰性气氛（Ar）

环境下，选取 7、10、15、23 ℃/min为典型升温速

率条件，开展几种升温速率下防热涂层的热失重

规律。分别记录每时刻样品的重量，可以获得防

热涂层的失重情况。根据材料热失重曲线，可以

确定防热涂层热分解反应发生的温度区间以及热

分解反应阶段。

石英灯辐射加热实验可以模拟静态加热条

件下防热材料的热演化过程，避免力学因素引

起的质量损失，有利于弄清防热材料高温环境

下的热解/热氧化反应机理，是中低热流环境工

况热防护材料防隔热性能考核的重要手段。石

英灯辐射加热平台主要包括：石英灯热源、电

源系统、水冷却系统、热流计、温度测量系统、

数据采集器等组件，能够快速产生较大面积的

辐射热流。利用石英灯辐射加热实验平台（见

图 2），参照 GJB 323A-96实验标准，对硅橡胶基

防热涂层进行高温考核，研究硅橡胶基防热涂

层的微结构演化规律。利用扫描电子显微镜、

X射线衍射等微观观测技术，研究防热涂层受

热过程中的物理相变、化学反应以及力学因素

引起的质量损失等动态过程，澄清硅橡胶基防

热涂层的烧蚀、防热机理。
 

数据采集器

热源
冷却系统

石英灯
热源 热电偶

测温系统

样件和
夹具

热流计 (背面) 热流计冷却系统

图 2    石英灯辐射加热实验平台

Fig. 2    Photograph of quartz lamp radiation heating

experiment platform

 2    实验结果讨论与分析

 2.1   硅橡胶基防热涂层的热失重分析

通过热失重（TG）实验，获得了惰性气氛不同

升温速率条件下硅橡胶基防热涂层材料的质量损

失规律，如图 3所示。为了系统研究硅橡胶基防

热涂层热分解反应的全过程，加热温度区间设置

为室温至 1 000 ℃。从图中可以看出，不同升温

速率条件下，硅橡胶基防热涂层的热失重过程较

为相似。在加热过程初期，涂层失重量较少，热

分解反应的温度区间约为 350～750 ℃，与环氧树

脂基涂层相比，硅橡胶基涂层的热分解温度区间

较宽，这有利于材料的长时间防热、隔热需求。

当材料温度达到 800 ℃ 时，热分解反应基本完成，

此时防热涂层的残重约为 41.8%，即材料的总失

重率约为 58.2%，大量热解气体生成对防热涂层

的烧蚀防热是非常有利的。从硅橡胶基防热涂层

的微分失重（DTG）曲线可以看出，材料的热分解

过程较为复杂，并非遵循单一阶段，而是由三个

分解阶段组成。这些分解阶段之间相互叠加，并

未有明显的划分。因此，这给硅橡胶基防热涂层

热分解反应动力学三参数的确定带来了很大困难。
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图 3    硅橡胶基防热涂层惰性气体不同升温速率条件下的

热失重规律

Fig. 3    Thermogravimetric laws of silicone rubber matrix

thermal protection coating under inert gas environment

at different heating rates
 

为了弄清硅橡胶基防热涂层 DTG曲线中各

分解阶段对应的反应机理，开展了组分相材料的

热失重实验。图 4给出了硅橡胶基体与Mg（OH）2
组分相材料惰性环境不同升温速率条件下的质量

损失规律。从图 4（a）可以看出，硅橡胶基体的热

分解温度区间大约为 350～550 ℃，温度达到 550 ℃

时，硅橡胶基体热分解反应基本完成，且硅橡胶

材料发生热分解反应后几乎没有残重，全部生成

气体逸出。从图 4（b）可以看出，Mg（OH）2 组元的

失水分解过程并非遵循单一阶段，有两个明显的

分解阶段，材料温度达到 750 ℃ 时，分解过程基

本完成，总失重率约为 32.5%。综合分析图 3和

图 4可以看出，硅橡胶基复合材料热分解反应的

三个分解阶段分别对应硅橡胶基体和 Mg（OH）2

两种组分的热解反应。比如：硅橡胶基防热涂层

TG曲线中 350～450 ℃ 区间内的质量损失是由

Mg（OH）2 的失水过程和硅橡胶基体的热分解反

应共同作用引起的，然而在该温度区间内，硅橡

胶基体的热分解反应较弱，Mg（OH）2 的失水过程

占主导作用。因此，高温环境下复合材料中组分

相的热分解反应相互叠加、相互影响，并未有明

显的界线，存在反应竞争机制，在不同的温度区

间由不同的反应占主导作用。
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图 4    硅橡胶基体和Mg（OH）2 组元惰性气体在 10 ℃/min

升温速率条件下的热失重规律

Fig. 4    Thermogravimetric laws of silicone rubber matrix and

Mg（OH）2 under inert gas environment at the heating

rate of 10 ℃/min
 

 2.2   硅橡胶基防热涂层的烧蚀防热机理

从硅橡胶基防热涂层样件热暴露后的表面形
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貌照片（图 1（b））可以看出，样件表面出现了明显

的炭化烧蚀现象，碳颗粒零星分布在材料表面。

同时，炭化后的材料容易粉化脱落，所以表面可

以看到炭化材料脱落后暴露出来的 SiC纤维以及

表层材料和纤维都脱落后暴露的烧蚀程度较低的

内层材料。在样件厚度方向上，可以看到明显的

颜色梯度变化，这是由于距离加热面不同位置，

材料的炭化程度不同，即热影响程度不同。因此，

从颜色上，可以粗略地分析防热涂层不同厚度处

的热分解反应进行程度。

图 5给出了硅橡胶防热涂层样件热暴露前后

表面材料的微观形貌照片。比较热暴露前后的微

结构形貌，可以分析硅橡胶基防热涂层高温环境

下微结构演化规律，进而推断材料表面及内部发

生的相变过程及化学反应。从图 5（a）、图 5（b）可
以看到，本文制备的硅橡胶防热涂层样件表面较

为平整，从图 5（b）可以更明显看到，材料较为致

密，可以看到部分裸露的 SiC纤维束，硅橡胶基体

与增强纤维相较好地黏结为一体。从图 5（c）、
图 5（d）可以看到，在经历烧蚀后，样件表面的硅

橡胶基体发生严重热分解、炭化甚至脱落，表面

仅有少量热解残碳存在。大量针刺编织纤维毡裸

露在表面，且整体保持较好，纤维束未发生明显

的化学反应。此外，还可以看出，表面并没有明

显的熔融物存在，这是因为表面温度尚未达到

SiO2 的熔融相变温度。比较图 5（e）和图 5（f）可

以看出，烧蚀后样件表面的 C元素含量明显增加，

而 Si和 O元素含量降低。这是由于硅橡胶基防

热涂层热分解反应会生成碳和气体，从而使烧蚀

后样件表面的 C含量增加；另一方面，表面局部

炭层材料的脱落会使 Si含量略微降低。

总结硅橡胶基防热涂层的烧蚀过程，在达到

基体材料热解温度前，主要依靠材料自身的热容

吸收进入的热量；当温度到达热解温度时，硅橡

胶基体、Mg（OH）2 组元等开始发生热分解反应，

吸收热量，同时产生的热解气体扩散流动、引射

进入边界层，进一步对外界气动加热产生阻碍作

用；随着涂层温度进一步上升，受热分解反应影

响的材料厚度增加；温度继续升高，表面材料发

生完全炭化，材料的辐射系数增加，辐射散热的

效率得到提升；同时表面涂层材料的孔隙率和渗

透率进一步增加，热解气体流动换热过程加剧，

材料的防热效率进一步提高。硅橡胶基防热涂层

热环境下的烧蚀防热机理主要包括：组分材料的

热分解反应吸热、热解气体流动换热、热解气体

引射进入边界层导致的热阻塞效应、表面材料的

辐射散热以及材料本身的热容吸热。在构建硅橡

胶基防热涂层的烧蚀和热响应模型时，需要将这

些吸热机制反映在控制方程里。
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图 5    硅橡胶基防热涂层样件热暴露前后微观形貌照片与能谱

Fig. 5    Micromorphology photographs and energy spectrum of silicone rubber matrix thermal protection coating specimens before and

after thermal exposure
 

 3    硅橡胶基防热涂层的热解/传导耦
合模型

 3.1   热解/传导耦合预报模型

根据硅橡胶基防热涂层的烧蚀防热机理，充

分考虑热分解反应的影响，基于质量守恒和能量

守恒原理，可以建立硅橡胶基防热涂层的热解/传
导耦合预报模型。在硅橡胶基防热涂层样件厚度

方向上选取代表性控制体单元作为研究对象，可

建立热解/传导问题的控制微分方程。

Q̇

代表性控制体单元的能量转换关系由图 6给

出，防热涂层内部的热传递方式主要有热传导和

扩散换热两种方式。利用能量守恒定律，代表性

控制体单元的能量变化率 等于流入和流出控制

体的能量之差，则有：

Q̇ =
dERVE

dt
= Ėin− Ėout =

qx+（mghg）x+dx−
[
qx+dx+（mghg）x

] （1）

ERVE q式中 为代表性控制体单元系统的能量， 为单

mg hg位时间传导的热量， 为热解气体质量流量， 为

热解气体的比焓。将能量随空间位置的增量用泰

勒级数展开：

qx+dx = qx+
∂qx

∂x
dx （2）

（mghg）x+dx =（mghg）x+
∂

∂x
（mghg）xdx （3）

控制体的能量变化可以用密度和比焓表示：

dERVE

dt
=
∂（ρh）
∂t

S dx =
∂（φcρchc+φvρvhv）

∂t
S dx =

∂（ρshs）

∂t
S dx （4）

ρ

φ S

h

式中 为防热涂层烧蚀后内部固体项和气体项混

合物的密度，由于气体密度远小于防热涂层材料

密度，故该式中将气体项忽略； 为体积分数； 为

面积； 为比焓；下标 v、c、s分别代表防热涂层原

始状态、完全炭化状态、烧蚀状态。值得注意的

是，烧蚀过程中硅橡胶基防热涂层的热物理性能

参数随温度和材料的微结构演化而发生变化，在

烧蚀和热响应预报时，需要准确获得防热涂层烧

蚀状态下的热物理性能参数。本文基于硅橡胶基

防热涂层原始材料和完全炭化材料的热物性参数，

采用混合率理论，结合涂层材料的热分解反应进

行程度，可以得到硅橡胶基防热涂层烧蚀状态下

的热物理性能。即有：

ρs =（1−α）ρv+αρc （5）

Cps =（1−α）Cpv+αCpc （6）

ks =（1−α）kv+αkc （7）

 

qx qx+dx

(mghg)x (mghg)x+dx
dx

x

ERVE

图 6    硅橡胶基防热涂层样件内部代表性控制体单元的能量

转换关系

Fig. 6    Energy conversion relationships of representative volume

element in the internal silicone rubber matrix thermal

protection coating specimen
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dα
dt
= Aexp

ï
− Ea

R（T +273.15）

ò
f（α） （8）

α

α

α

A Ea f（α）

R

T

式中 为热分解反应进行程度，简称热解程度，其

中， 等于 1时表示材料已经完全热解，成为炭化

材料； 等于 0时表示材料尚未发生热解，仍是原

始材料。 、 、 分别为热分解反应的指前

因子、活化能和微分形式动力学机理函数； 为气

体常数； 为材料温度。

将式（2）～式（4）代入式（1）中，并整理可得到

∂ρs

∂t
hs+ρs

∂hs

∂t
= − ∂q̇x

∂x
+ ṁg

∂hg

∂x
+hg

∂ṁg

∂x
（9）

q̇x ṁg式中 和 分别为热流密度和热解气体质量流率。

根据傅里叶定律，材料内部任意位置处的热

流密度可以表示为：

q̇x = −ks
∂T
∂x

（10）

ks式中 为热导率。根据比焓与材料热化学状态的

关联关系，可以得到：

∂hs

∂t
=Cps

∂T
∂t

（11）

∂hg

∂x
=Cpg

∂T
∂x

（12）

Cps Cpg式中 、 分别为防热涂层和热解气体的比热

容。又根据比焓定义得到涂层热解反应的分

解热：

∆Hg = hg−hs （13）

因为材料发生热分解反应后，热解气体在多

孔炭层内流动，并发生质量引射效应。对于控制

体，根据质量守恒定律，热解气体的连续性方程

可以写成：

∂mRVE

∂t
=
∂ρs

∂t
S dx = mg,x+dx−mg,x =

∂mg,x

∂x
dx（14）

mRVE式中 为控制体的质量，包含气体和固体质量，

由于气体质量远小于固体的质量，且气体质量随

时间变化小，因此只考虑固体的质量。整理得到：

∂ṁg

∂x
=
∂ρs

∂t
（15）

将式（10）～式（15）代入式（9），整理得到代表

性控制体内部的体积烧蚀和热响应控制方程：

ρsCps
∂T
∂t
=
∂

∂x

Å
ks
∂T
∂x

ã
+ ṁgCpg

∂T
∂x
+∆Hg

∂ρs

∂t
（16）

其中，方程左侧项代表控制体内能量随时间的变

化率，方程右侧三项分别表示热传导进入控制体

内的能量、由于热解气体流动造成的能量增量以

及材料热分解反应吸收的热量。

 3.2   耦合模型的数值求解方法

为了进行数值求解，首先把求解的区域进行

离散化处理。本文研究对象防热结构由硅橡胶基

涂层和铝合金基板组成。将涂层和基板分别等分

成 N+1个块体，每个控制体的厚度分别为 Δδ1、
Δδ2，防热结构总共有 2N+2个块体。在表面和背

面边界处各设置一个节点，即烧蚀表面处块体的

厚度为 Δδ1/2，烧蚀背面处块体的厚度为 Δδ2/2。
节点位于块体中心，且两种材料相交的界面必须

在块体界面上，如图 7所示。

防热结构总的能量守恒方程和边界条件如下：
ρsCps

∂T
∂t
= ks
∂2T
∂x2
+ ṁgCpg

∂T
∂x
+∆Hg

∂ρs

∂t
0 < x≤L1

ρAlCAl
∂T
∂t
= kAl

∂2T
∂x2

L1 < x≤L1+L2

（17）



−ks
∂T
∂n
= q̇ent x = 0

−kAl
∂T
∂n
= 0 x = L1+L2

−ks
∂T
∂n
= −kAl

∂T
∂n

x = L1

（18）

q̇ent ρAl

kAl CAl

式中 为进入防热结构内部的净热流密度，  、

、 分别为铝合金的密度、热导率和比热容。

对于传热控制方程，时间项 1阶导数采用向

前差分，空间项 1阶导数采用中心差分，空间项 2

阶导数采用 2阶中心差分：

 

热流
烧蚀表面

x 热防护涂层

界面

铝合金基板

烧蚀背面

Δδ
1/2

Δδ
2/2

Δδ
1

Δδ
2

...

L 1
L 2

图 7    硅橡胶基防热涂层样件空间区域离散示意图

Fig. 7    Schematic diagram of spatial discretization of silicone

rubber matrix thermal protection coating specimen
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∂T
∂t
=

T n
j −T n−1

j

∆t
（19）

∂T
∂x
=

T n
j+1−T n

j−1

2∆x
（20）

∂2T
∂x2
=

T n
j+1−2T n

j +T n
j−1

∆x2
（21）

式中下标 j表示离散空间，上标 n表示离散时间。

利用有限差分法，将涂层区域的传热控制方

程进行离散处理，得：

ρs, jCps, j
T n

j −T n−1
j

∆t
= kx, j

T n
j+1−2T n

j +T n
j−1

（∆x）2 +

ṁn−1
g, j Cpg

T n
j+1−T n

j−1

2∆x
+∆Hg

∂ρn−1
s, j

∂t

（22）

a =
ks, j

ρs, jCps, j
· ∆t
（∆x）2 b j =

∆t
ρs, jCps, j

·
ṁn−1

s, j Cpg

2∆x
c j =

∆Hg ·
∆t
ρs, jCps, j

·
∂ρn−1

s, j

∂t

令 ， ，

，得：

−（a−bn−1
j ）T n

j−1+（1+2a）T n
j−

（a+bn−1
j ）T n

j+1 = T n−1
j + cn−1

j

（23）

对烧蚀表面节点 j=1，考虑边界条件有：

（1+2a）T n
1 −2aT n

2 = T n−1
1 + cn−1

1 +

（a−bn−1
1 ）

2∆x
ks,1

q̇ent
（24）

将基材层的导热方程进行离散处理，得：

ρAlCAl
T n

j −T n−1
j

∆t
= kAl

T n
j+1−2T n

j +T n
j−1

（∆x）2 （25）

a =
kAl

ρAlCAl
· ∆t
（∆x）2令 ，可得：

−aT n
j−1+（1+2a）T n

j −aT n
j+1 = T n−1

j （26）

对基材背面绝热界面节点 j=2N+2，考虑边界

条件：

−2aT n
2N+1+（1+2a）T n

2N+2 = T n−1
2N+2 （27）

将涂层和基材的导热差分方程合并，得到组

合结构的总差分方程：

1+2a −2a

−（a−bn−1
2 ） 1+2a −（a+bn−1

2 ） 0
...

...
...

−（a−bn−1
j ） 1+2a −（a+bn−1

j ）

...
...

...

0 −a 1+2a −a
−2a 1+2a


=



　

T n
1

T n
2

...

T n
j

...

T n
2N+1

T n
2N+2





T n−1
1 + cn−1

1 +（a−bn−1
1 ）

2∆x
ks,1

q̇ent

T n−1
2 + cn−1

2

...

T n−1
j + cn−1

j

...

T n−1
2N+1

T n−1
2N+2


（28）

根据以上的数值求解方法，基于 Matlab软件

平台，编写热解/传导耦合模型数值求解程序，可

以求解获得硅橡胶基防热涂层-铝合金基材热防

护结构在给定热流环境下的烧蚀和传热特性。

 4    硅橡胶基防热涂层的防热/隔热性能
分析

根据某型航天飞行器的服役工况，本文石英

灯辐射加热实验中加载的热流载荷随加热时间的

变化曲线，在图 8中给出。

为了验证本文热解/传导耦合模型的精度，在

开展硅橡胶基防热涂层的防热/隔热性能分析时，

同样施加图 8的热流载荷条件。从图中可以看出，

总加热时间为 136 s；开始阶段热流密度快速地升

高到 390 kW/m2，保持 5 s；然后热流密度回落至

90 kW/m2 并保持 30 s；之后热流密度上升至 130

kW/m2，并继续保持 65 s；最后阶段热流密度又下

降到 0。热流密度呈现非单调变化，存在先升高
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后较低再升高再降低的趋势。

硅橡胶基防热涂层的基本材料性能参数如

表 1所示。防热涂层原始材料的密度、比热容、

热导率等热物理性能参数由材料制备单位上海空

间飞行器机构重点实验室提供，防热涂层炭化后

材料的密度、比热容、热导率则结合热物性实验

与作者课题组前期研究工作（文献 [26-27]）获得。

防热涂层的分解热由 DSC实验测量得到（详见文

献 [27]），热解气体的比热容则由文献 [26]确定。

硅橡胶基防热涂层不同加热时刻热解反应进

行程度沿厚度方向的变化曲线，如图 9所示。加

热时间 20 s时刻，虽然热流载荷达到了峰值，但

由于高热流持续时间较短，且由于防热涂层材料

具有低的热导率，实际进入涂层内部的热量较少，

所以此时仅有距离加热面 1 mm以内的材料达到

热分解反应起始温度，热影响层厚度约为 1 mm。

当加热过程进行到 60 s时，涂层整体的温度有较

大幅度上升，距离加热面 3 mm以内的材料都发

生了热分解反应，同时烧蚀表面材料接近完全热

解状态。当加热时间为 100 s时，热影响层深度

进一步增加，距离加热面 4 mm以内的材料均发

生了热分解反应。比较不同加热时刻的热影响层

深度可以看出，随着加热时间的增加，热影响区

扩大的速度逐渐降低，这是由于硅橡胶基防热涂

层热解反应、扩散换热及质量引射效应等吸热机

理，降低并减缓了流向涂层内部的热流。当加热

过程结束时，热影响层厚度达到 5 mm，同时烧蚀

表面炭化层厚度（材料完全热解）的增加趋势减缓，

这与硅橡胶基防热涂层的热失重规律相符合，即

在热分解反应末期（材料温度大于 700 ℃），热分

解反应基本完成，反应速率较为缓慢。

表 2给出了硅橡胶基防热涂层典型热环境下

关键烧蚀性能的实验值与计算值比较。在图 8热

载荷工况下，可以求解获得硅橡胶基防热涂层的

总质量损失量及平均质量烧蚀率。可以看出，加

热时间为 136 s时，本文热解/传导耦合模型计算

获得的防热涂层总质量损失量为 35.02 g，即平均

质量烧蚀率为 0.26 g/s。为了研究实验数据的分

散性，开展了三个样件的辐射加热实验。从表 2
中可以看出，三组重复实验获得的样件质量损失

量有一定的偏差，偏差产生的原因为：样件表面

出现了完全炭化及氧化，造成表面涂层发生了不

同程度的粉化剥落，剥落过程具有一定的随机性

和不确定性，导致三组样件的质量损失出现差异。

对三组样件的质量损失量取平均，得到样件总质

量损失量的平均值为 38.38 g。将质量损失量计

 

表 1    硅橡胶基防热涂层的基本材料性能参数

Table 1    Basic material parameters of silicone rubber

matrix thermal protection coating

参数 数值

原始材料密度 ρv/（kg/m3） 1 200
炭化材料密度 ρc/（kg/m3） 480

原始材料比热容 Cpv/（J/（kg·℃）） 1 300+3T

炭化材料比热容 Cpc/（J/kg·℃） 1 000+1.02T

原始材料热导率 kv/（W/（m·℃）） 0.299

炭化材料热导率 kc/（W/（m·℃）） 0.55

分解热 ΔHg/106 （J/kg） 1.0

热解气体比热容 Cpg/（J/kg·℃） 2 676.8+1.05T
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图 8    石英灯辐射加热实验中加载的热流密度-加热时间变化

曲线

Fig. 8    The curve of heat flux with heating time from quartz

lamp radiant heating experiment test
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图 9    硅橡胶基防热涂层不同加热时刻厚度方向的热解反应

进行程度变化规律

Fig. 9    Variation of conversion rate of pyrolysis reactions versus

distance from the heating surface for silicone rubber matrix

thermal protection coating at different heating times
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算值与实验值比较，两者之间的偏差仅为 8.75%。

模型预报值与实验测量值出现偏差的主要原因为：

一方面是理论模型本身不能完全模拟防热材料的

真实烧蚀过程，模型本身具有客观不确定性；另

一方面是实验测量也具有一定的不确定性，热流

测量、温度测量、多次实验数据等都存在认知不

确定性。同理，实验测量获得的平均质量烧蚀率

为 0.28 g/s，计算值与实验值之间的偏差仅为 7.1%。

这也证明了本文热解/传导耦合预报模型具有较

高的精度。

图 10为硅橡胶基防热涂层不同厚度处温度

随加热时间的变化规律。结合表面温度-加热时

间历程与热流载荷曲线（图 8）可以看出，加热过

程初期表面材料温度迅速上升，在 24.1 s时达到

最高温度 589.5 ℃，此时热流密度达到峰值；随后，

热流密度载荷下降，表面温度也随之降低；热流

密度在 30～60 s、70～135 s区间内保持不变，与

之相对应，表面温度在 35～60 s、71～135 s区间

内随加热时间缓慢上升；综上可以发现表面温度

的变化趋势与热流密度载荷变化趋势相吻合，且

受热流条件的影响较大。比较 1 mm厚度处的温

度曲线和表面温度曲线可以看出，两者随加热时

间的变化趋势较为相似；1 mm处的温度在 28.6 s

时刻达到极大值 351.6 ℃，较表面温度最大值出

现的时刻（24.1 s）有一定的滞后，说明硅橡胶基防

热涂层较好的隔热能力有效地减缓了热流的进入。

比较典型位置处的温度曲线可以发现，距离加热

面越远，温度值越低，且温度曲线受热流载荷变

化影响的敏感性越小，即温度随加热时间缓慢增

加。硅橡胶基防热涂层具有良好的隔热性能，可

以有效地降低到达背面的热流量，在中低热流环

境下，可以确保防热层背面温度不会超过仪器设

备的工作温度范围。

图 11为防热结构样件背面温度随加热时间

的变化曲线，图中分别给出了背面温度的模型计

算值和实验测量值。加热过程前 20 s，由于热量

尚未传递到背面，因此背面温度保持初始温度。

随着加热过程的进行，背面温度逐渐升高，实验

测量与模型计算获得的背面温度曲线吻合较好，

变化趋势略有不同，背温实验曲线的斜率逐渐减

小，曲线呈现上凸的形状；背温模拟曲线的斜率

变化较小，曲线接近直线形状。加热过程结束时

刻，样件背面温度为 153.2 ℃，而实验值为 151.4 ℃，

两者仅相差 1.8 ℃，偏差仅为 1.2%。这进一步证

明了本文热解/传导耦合模型具有较高的精度。

 

表 2    硅橡胶基防热涂层典型热环境下关键烧蚀性能的

实验值与计算值比较

Table 2    Comparison of experimental and calculated

ablation properties of silicone rubber matrix thermal

protection coating under a typical

thermal environment

项目 质量损失量/g 质量烧蚀率/（g/s）

1号试件 45.07 0.33

2号试件 41.86 0.31

3号试件 28.22 0.21

实验平均值 38.38 0.28

计算值 35.02 0.26

偏差/% 8.75 7.1
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图 10    硅橡胶基防热涂层不同厚度处温度-时间变化过程

Fig. 10    The curves of temperature with heating time at different

thicknesses of silicone rubber matrix thermal

protection coating
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图 11    硅橡胶基防热涂层样件背面温度-时间变化过程
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heating time of silicone rubber matrix thermal

protection coating specimen
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 5    结　论

本文利用热失重实验和石英灯辐射加热实验，

阐明了硅橡胶基防热涂层极端热环境下的烧蚀机

理，充分考虑热解反应、炭层形成与演化过程、热

解气体扩散过程、质量引射效应引起的质量损失

和能量耗散机理，发展了热解/传导耦合模型，预

报了硅橡胶基防热涂层典型热环境工况下的烧蚀、

传热特性。主要结论有：

1） 硅橡胶基涂层防热结构经历 136 s中等热

流环境考核，防热结构样件背面温度为 151.4 ℃，

质量烧蚀率为 0.28 g/s，证明涂层材料具有良好的

防热、隔热性能。

2）  硅橡胶基防热涂层高温环境下表面出现

炭化烧蚀与炭层局部粉化脱落现象，整体上保持

平整。其主要烧蚀防热机理为：热分解反应以及

热解气体在多孔炭层内的流动换热和质量引射

效应。

3） 本文发展的热解/传导耦合模型具有良好

的精度，质量烧蚀率的模型计算值与实验值的偏

差为 7.1%，背面温度的模型计算值与实验测量值

偏差仅为 1.2%。该模型可推广应用至其他裂解-
阻塞型防热复合材料的烧蚀/热响应精细化预示。
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