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低微烧蚀和非烧蚀材料防隔热性能
与机制的对比

董    晓，王    鹏，李    亮，牛    波，张亚运，龙东辉

（华东理工大学 化工学院，上海 200237）

摘　　　  要：    轻质热防护材料是当前飞行器大面积热防护系统的重要材料。通过耦合气动传热及热化学过

程建立热响应模型，对比研究了纳米孔树脂基低微烧蚀材料和非烧蚀型陶瓷瓦在两种典型热环境下的防隔

热性能，揭示了其能量耗散路径及贡献权重。结果表明：相较于陶瓷瓦，低微烧蚀材料通过热阻塞、热沉、热

解气体逸散与热解反应的多机制协同作用，实现了 10%～15%的综合能量耗散，展现出其多途径散热的优越

性。辐射散热是两类材料共有的核心防隔热机制，其贡献随热载荷的加剧而显著增大。此外，低微烧蚀材料

凭借其纳米孔结构赋予的低热导率优势，以及更高的比定压热容和密度，在相同条件下能够更有效地将热量

阻滞在上层区域，显著抑制热量向内部传递，从而获得比陶瓷瓦更低的背温。研究证实树脂基材料通过动态

调节能量耗散机制的配比与厚度方向的热沉分布，实现了宽域热环境下的高效防隔热性能。
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Comparison on thermal protection performance and mechanisms of
low-ablation and non-ablative materials

Dong Xiao， Wang Peng， Li Liang， Niu Bo， Zhang Yayun， Long Donghui

（School of Chemical Engineering，
East China University of Science and Technology，Shanghai 200237，China）

Abstract:   Lightweight  thermal  protection  materials  are  a  key  solution  for  large-area  thermal
protection  systems  in  modern  aerospace  vehicles.  A  thermal  response  model  coupling  aerodynamic  heat
transfer and thermochemical processes was developed to comparatively investigate the thermal protection
performance  of  nanoporous  resin-based  low-ablation  materials  and  non-ablative  ceramic  tiles  under  two
typical  of  thermal  environments.  It  revealed  the  energy  dissipation  pathways  and  their  respective
contribution  weights.  Results  showed that，compared  with  ceramic  tiles， low-ablation  materials  achieved
an  overall  energy  dissipation  of  approximately  10%—15%  through  a  synergistic  combination  of
mechanisms including thermal blockage，heat  sink effects，pyrolysis  gas release，and pyrolysis  reactions，
demonstrating superior multi-path heat dissipation capabilities. Radiative heat dissipation was identified as
a core mechanism shared by both materials，with its contribution significantly increasing under intensified
thermal  loads.  Moreover， the  nanoporous  structure  of  the  low-ablation  material  presented  low  thermal
conductivity， along  with  higher  specific  heat  capacity  and  density， enabling  more  effective  heat
confinement in the upper layer and significantly reducing heat  transfer  to the interior， thus resulting in a
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lower backside temperature compared with ceramic tiles.  The study confirmed that  resin-based materials
can  dynamically  regulate  the  proportion  of  energy  dissipation  mechanisms  and  the  distribution  of  heat
sinks along the thickness direction，achieving efficient thermal protection across a wide range of thermal
environments.

Keywords:   finite element method；ablative materials；non-ablative materials；
thermal protection performance；energy dissipation mechanisms

热防护系统（thermal protection system，TPS）是
保证飞行器安全飞行的基石[1]。随着空天飞行器

向更高马赫数和可重复使用的方向发展，TPS面

临热载荷加剧、长时间热暴露等极端工况挑战[2-3]。

防隔热材料是 TPS开发的关键，从防热机制上可

分为通过热解作用主动耗散能量的烧蚀型材料和

依赖物理隔热机制的非烧蚀性材料两类[4-5]，两者

的防热机理差异与协同效应亟待系统解析。陶瓷

隔热瓦是典型的非烧蚀防隔热材料，广泛应用于

重复使用的飞行器 TPS系统 [6-8]。其通过超临界

干燥、高温烧结等工艺形成高孔隙率和低密度特

征[9-10]。涂层敷设可使陶瓷瓦表面辐射率达到

0.85，且内部纳米孔结构产生的 Knudsen效应可

显著抑制气体热传导[11]。因此其主要通过表面辐

射和内部的热滞效应实现中、低温区的热防护作

用[12-15]。然而，其脆性断裂倾向和抗热震性能不

足在热机械耦合环境下可能存在安全隐患[16-17]。

烧蚀材料通过基体热解、碳化层重构等质量

损失过程实现相变吸热与边界层冷却的多重防隔

热作用，在一次性再入任务中能够有效抵御极端

高温环境对飞行器结构的热损伤[18]。随着载人航

天、深空探测、探月工程等领域的快速发展，长时

间热防护任务的需求不断增加。轻质烧蚀材料经

历了从蜂窝增强到多孔结构，再到梯度化设计的

逐步发展与优化[19-21]。值得注意的是，相较于陶

瓷瓦的固有脆性，树脂基烧蚀材料可通过增强相

与基体形成的三维互穿网络结构提升其力学性

能[22]。烧蚀材料优异的力热性能为高马赫数飞行

器 TPS的轻量化设计提供了新路径[23]。

近年来，兼具纳米孔热阻滞优势和传统烧蚀

材料散热机制的新型低微烧蚀材料得到广泛关注

和发展[24]。这类材料以轻质多孔的树脂基体为核

心，通过调控孔隙率可实现密度在 0.3～1.2 g/cm3

范围内优化，成为当前应对飞行器热防护挑战的

重要方案之一[25]。其独特之处在于：一方面，内部

高度发达的纳米孔结构能够有效抑制气体热传导，

提供优异的基础隔热性能；另一方面，树脂基体

在高温下发生可控的热解反应，通过吸热分解、

气体阻塞等热耗散机制，协同增强整体防热效果。

这种“被动隔热”与“主动耗散”的复合机制，使其

在宽域热环境下展现出巨大的应用潜力。

本文以纳米孔酚醛树脂基材料（IPC-50，密度

为 0.5 g/cm3）和陶瓷瓦（含涂层，密度为 0.35 g/cm3）

为研究对象，基于傅里叶定律和阿伦尼乌兹方程，

考虑热量传递、气动加热等过程并结合树脂基材

料的热解、气体流动和热阻塞效应等因素，建立

了三维热响应模型，采用商用软件 COMSOL Mul-
tiphysics 6.3实现数值求解。通过与电弧风洞测

试的试验结果进行对比，验证了模型的准确性。

系统地对比分析了低微烧蚀材料 IPC-50和非烧

蚀的陶瓷瓦在两种典型热环境下的防隔热性能，

并揭示了其能量耗散机制。相比于非烧蚀材料，

低微烧蚀材料通过表面辐射、质量损失与热沉效

应的多机制协同作用，有效抑制热量流入，表现

出其多途径能量耗散的优势。同时低微烧蚀材料

高比定压热容、低热导率的材料特征能够抑制热

量向下传递，将大量热量沉积在材料表层，因此

其在不同热载荷下表现出优异的防隔热性能。本

研究为工程应用中特定热环境下材料的选型及优

化设计提供了依据。

 1    计算模型与数值方法

 1.1   材料热响应过程

飞行器飞行过程中，其表面附近的高温气体

形成高焓边界层，热量通过热对流及热辐射的方

式向材料表面传递[4,26]。

 1.1.1    陶瓷瓦的热响应控制方程

在加热过程中，烧蚀和非烧蚀型材料表现出

不同的防热机制。陶瓷瓦的能量守恒方程可由式

（1）表示：

ρtcpt

∂T
∂t
= ∇ ·（κt∇T） （1）

式中 ρt 为陶瓷瓦密度，cpt 为陶瓷瓦比定压热容，

κt 为陶瓷瓦热导率，T为响应温度，t为时间。

如图 1所示，对于陶瓷瓦 TPS，其表面热平衡

航空动力学报 第 41 卷

20250333-2



包括对流加热、面内传热和表面辐射散热过程，

该过程可由式（2）表示：

qcond =
q0

he
（he−hw）−δσ（T 4

w−T 4
e） （2）

δ

其中 qcond 为流入材料的净热流密度；q0 为冷壁热

流密度；he 为恢复比焓；hw 为壁面比焓； 为表面

辐射率；σ为斯蒂芬-玻尔兹曼常数；Tw 为表温；Te
为环境温度。

 
 

陶瓷瓦

涂层

面内传热

芳纶毡

流入热量 辐射散热 辐射加热 流入热量辐射散热 对流散热辐射加热

黏合剂

(a) 非烧蚀材料热响应 (b) 烧蚀材料热响应

碳化层

热解层

原始层

面内传热 碳化 裂解

气体分子树脂颗粒
固体导热

气体导热

辐射传热

图 1    烧蚀材料和非烧蚀材料的热响应示意图

Fig. 1    Schematic thermal response of ablative and non-ablative materials
 

 1.1.2    树脂基材料的热响应控制方程

不同于陶瓷瓦，在树脂基材料中还应当考虑

质量损失的影响[27-28]。总控制方程由式（3）表示：

ρrcpr
∂T
∂t
= ∇（κr∇T）−∇（ερghgug）+

με2（K−1 ·ug）·ug−h（T）
∂ρr

∂t

（3）

h（T）

式中 ρr、cpr、κr 分别为陶瓷瓦的密度、比定压热容

和热导率；ε为材料孔隙率；K为材料渗透率；μ、
hg、ug、ρg 分别为热解气体的动力黏度、比焓、速

度和密度； 为热解比焓，是温度的函数。式

中各项从左到右分别为储热、导热、气体逸散带

出热量、热解气体在多孔介质中流动的黏性效应

衍生的部分能量、热解反应热。

热解气体在多孔材料中流动的速度场由式（4）
中达西定律[29] 给出：

ug = −
1
εμ
·K · ∇p （4）

热解气体的质量守恒如式（5）所示：

− ∂ρr

∂t
=
∂（ερg）

∂t
+∇ ·（ερgug） （5）

热解反应可由式（6）中阿伦尼乌兹方程表

示[29-30]：

∂ρr

∂t
= −Aρv

(
ρr−ρc

ρv

)n

exp
(
− E

RT

)
（6）

式中 p为压力；ρv 为原始材料密度；ρc 为碳化层材

料密度；E为反应活化能；A为指前因子；n为反应

级数；R为摩尔气体常数。

热解气体因压力梯度作用向材料表面流动并

逸出，这个过程将会带出大量热量，且改变材料

表面的气体环境，降低热量的流入 [31-32]。如图 1

所示，树脂基材料的边界热平衡方程包含对流换

热、辐射换热、热解气体流动和表面烧蚀作用，由

式（7）给出：

qcond =
ψq0

he
（he−hw）+ ṁg（hg−hw）+

ṁc（hc−hw）−σδ（T 4
w−T 4

e）

（7）

ṁg ṁc

式中各项从左到右依次表示净热流密度、气动热、

热解热流密度、烧蚀热流密度、热解产物带走的

热量和辐射换热量； 为热解气体质量通量；

为烧蚀气体质量通量；hc 为碳化层的材料比焓。

热阻塞系数 ψ可由式（8）表示：

ψ =
ξ

eξ −1
（8）

其中
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ξ =
2λṁhe

q0
（9）

ṁ

式中 λ为修正因子，湍流时取 0.4，层流时取 0.5；
为质量损失通量，由式（10）定义：

ṁ = ṁg+ ṁc （10）

为便于计算，引入无因次的热解 Bg 和烧蚀质

量流 Bc
[33]：

Bg =
ṁghe

ψq0
（11）

Bc =
ṁche

ψq0
（12）

将式（11）、式（12）代入式（7）得到修正后的

边界热平衡方程：

qcond =
ψq0

he
[（he−hw）+Bghg+Bchc−

（Bg+Bc）hw]−σδ（T 4
w−T 4

e）

（13）

材料表面烧蚀后退速率由式（14）表示：

χ =
ψq0Bc

ρche
（14）

材料的热导率和比定压热容在加热过程中发

生变化，如式（15）、式（16）所示：

κ = Fauκv+（1−Fau）κc （15）

cp = Faucpv+（1−Fau）cpc （16）

式中 κv 为原始材料热导率；κc 为碳化后的材料热

导率；cpv 为原始材料比定压热容；cpc 为碳化后的

材料比定压热容；Fau 表示材料热解程度，由式（17）

给出：

Fau =

(
1− ρc

ρ

)/(
1− ρc

ρv

)
（17）

在加热过程中树脂基材料根据热解程度可分

为 3个区域，分别是低温树脂尚未热解的原始材

料层、树脂受热分解成气体和残碳的热解层、树

脂基体完全热解后的碳化层[34]。材料的碳化伴随

着物性变化，影响其应用性能。

 1.2   三维热响应的建模过程

为揭示 IPC-50和陶瓷瓦的能量耗散机制对

其防隔热性能的调控规律，本文基于有限元方法，

运用 COMSOL Multiphysics 6.3软件，耦合热化学

过程和气动加热过程建立了树脂基防隔热材料和

陶瓷瓦的三维热响应模型。如图 2所示，在加热

过程中，陶瓷瓦仅需考虑辐射散热和传热过程；

对于树脂基材料的建模还应考虑碳化过程的密度

变化以及热解反应、热解气体在多孔介质中的流

动和表面烧蚀。

 
 

服役热环境
加热时间

表面辐射散热

热沉积
传热

表面对环境辐射

陶瓷瓦材料
树脂基材料

输入参数

表面烧蚀
变形几何

热解气体流动

热解反应

达西定律

常微分方程

几何模型
网格建立

图 2    材料三维热响应的建模流程

Fig. 2    Modeling flow of three-dimensional thermal response of materials
 

热响应模型应基于以下假设开展。

对于树脂基材料：①忽略热解气体组分之间

的反应以及焦炭与热解气体之间的反应；②假设

固相与热解气体之间存在热平衡；③忽略碳化层

外表面的机械侵蚀；④忽略树脂基体在热解过程

中的体积变化。

对于陶瓷瓦：①忽略由收缩引起的几何变形；

②忽略陶瓷瓦内部材料组成和微观结构的不均匀

性；③忽略陶瓷瓦内部化学反应及其他过程产生

的热量交换与结构变化；④忽略陶瓷瓦横向传热。

 2    试验测试与模型验证

 2.1   材料物性参数

本文选取华东理工大学自研的纳米孔杂化树
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脂基复合材料 IPC-50和陶瓷瓦作为典型的低微

烧蚀和非烧蚀材料进行对比研究[35]。两种材料部

分物性参数如表 1所示。
 
 

表 1    IPC-50和陶瓷瓦的材料参数

Table 1    Material parameters for IPC-50 and ceramic tiles

物性参数 IPC-50 陶瓷瓦

密度/（g/cm3） 0.5 0.35

基体质量残留率/% 84

热导率/（W/（m·K）） 0.05 0.046

比定压热容/（J/（g·K）） 1.1 0.9

表面辐射率 0.85 0.85
 

 2.2   电弧风洞验证试验

电弧风洞用于模拟飞行器所面临的高温环境，

对于考核飞行器防热性能、突破热障具有重要作

用[36]。为了验证模型的准确性，本研究采用电弧

风洞对 IPC-50和陶瓷瓦进行了加热测试。测试

中，IPC-50和陶瓷瓦的厚度均为 30 mm，并在其背

面垫有 3 mm厚的铝合金衬底以模拟实际工况。

如图 3所示，通过对比试验数据与模拟结果可知，

两者误差小于 5%。因此，可以认为所建立的模型

能够较为准确地描述材料在热环境下的热响应

过程。

需要说明的是，本文数值计算基于热力学温

度（K）进行公式求解，最终结果转换为工程常用

的摄氏温度（℃）呈现，转换过程不影响温度梯度

及能量耗散规律的有效性。

 3    结果分析

TPS对飞行器升空、在轨及再入段的性能保

障至关重要[37]。为全面分析两类材料的防隔热性

能，本文选取飞行器高空巡航轨迹和航天飞机再

入段两个典型热环境（表 2所示）用于测试两类材

料的防隔热性能并系统分析其能量耗散特性。

其中具体加热条件如图 4所示。测试中，两类材

料在工况 1下的厚度设定为 15 mm，工况 2下为

25 mm。
 
 

表 2    用于材料防隔热性能分析的两种典型热环境

Table 2    Two typical thermal environments for material

thermal insulation analysis

工况 任务 时长/s

1 飞行马赫数为 6，27 km高空巡航轨迹 1 000

2 航天飞机再入地球大气层[38] 1 500
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Fig. 4    Boundary conditions for two typical thermal

environments[38]
 

 3.1   温度场演化与防隔热性能

考察材料在热载荷下的温度梯度分布可揭示

热量传递效率，评估其热防护性能。IPC-50与陶

瓷瓦在工况 1和工况 2下的响应温度场分别如图 5
（a）、图 5（b）所示，图中 d为距离材料受热表面的

垂直深度。工况 1下，陶瓷瓦表温在加热开始
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图 3    模型计算与试验数据的结果对照

Fig. 3    Results of model calculations against experimental data
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100 s内升至 739 ℃，而 IPC-50因表面热解气体的

主动冷却作用，表温仅达 678 ℃，且其背温上升速

率显著滞后，背温达到 100 ℃ 所需时间比陶瓷瓦

延长 350 s。这一优势在工况 2中更加显著（图 5
（b））。陶瓷瓦在加热开始 400 s背温显著上升，

在 1 070 s达到 150 ℃，而 IPC-50在加热前 700 s
内背温无明显变化，加热结束时的背温为 102 ℃。

IPC-50与陶瓷瓦在工况 1和工况 2下加热结

束时的背温随材料厚度的变化如图 5（c）、图 5（d）
所示。在不同厚度下 IPC-50的防隔热性能均优

于陶瓷瓦。此外，陶瓷瓦在两种工况下均呈现线

性温度衰减，表明其依赖物理厚度被动耗能；而

IPC-50因质量损失与热阻塞效应影响材料内部

的传热，背温随厚度呈非线性变化。
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图 5    不同工况下两种材料热响应温度对比图

Fig. 5    Comparison of the thermal response temperatures of the two materials under different operating conditions
 

 3.2   能量耗散机制对比

IPC-50与陶瓷瓦的热防护机制差异导致两者

在相同热环境下的净热流密度分布存在显著不同。

陶瓷瓦依赖表面辐射的稳态热耗散，而 IPC-50通

过树脂热解气体生成引发的对流散热、动态热阻

塞效应与辐射散热耦合作用形成协同防热机制，

致使流入材料内部的热流密度降低。IPC-50的总

能量耗散由辐射散热、热沉、热阻塞、热解气体对

流及热解反应协同贡献，各机制的耗散能量需通

过“时间-空间积分”量化，由式（18）～式（22）给出：

Qrad =
w t

0

x
S
δσT 4

w（r, t）dS dt （18）

Qse =
w t

0

y
V
ρ（r）· cp（r,T（r, t））· ∂T（r, t）

∂t
dVdt

（19）

Qphi =
w t

0

x
S
（qin−qconv）dS dt （20）

Qflu =
w t

0

x
S
ṁghg（p,T）dS dt （21）
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Qre =
w t

0

y
V
h（T）· dFau（r, t）

dt
·ρ（r, t）dVdt（22）

式中 Qrad 为辐射散热；Qse 为热沉；Qphi 为热阻塞热

量；Qflu 为热解气体逸散携带出的热量；Qre 为反应

热；  qin 为无热阻塞状态下的热流密度；qconv 为考

虑热阻塞后的热流密度；r表示积分范围内微元

的空间位置。

各防隔热机制的能量占比由式（23）给出：

ηi =
Qi∑
Qtotal

×100%（i = rad,se,phi,flu, re）（23）

∑
Qtotal其中 为防隔热机制耗散能量的总和，由式

（24）给出：∑
Qtotal = Qrad+Qse+Qphi+Qflu+Qre （24）

陶瓷瓦的能量耗散仅考虑表面辐射和热沉，

热耗散的计算方法与树脂基材料相同。

通过对 IPC-50和陶瓷瓦的防隔热机制耗散

能量进行积分，得到其能量占比分布如表 3所示。在

不同热载荷条件下，辐射散热对陶瓷瓦和 IPC-50
的防隔热性能均起到决定性作用（能量耗散占比

在 85%以上），而其他辅助散热途径的贡献度呈显

著弱化趋势，因此辐射散热是最关键的防热机制。
  

表 3    陶瓷瓦和 IPC-50防隔热机制的贡献权重

Table 3    Contribution weights of ceramic tiles and

IPC-50 for thermal insulation mechanisms

防隔热
机制

贡献权重/%

工况 1 工况 2

陶瓷瓦 IPC-50 陶瓷瓦 IPC-50

辐射散热 93.8 85.8 97.6 89.2

热沉 6.2 7.7 2.4 3.8

热阻塞 3.1 4.6

热解气体 2.8 2.1

热解反应 0.6 0.3
 

在工况 1下， IPC-50通过热阻塞、热解气体

流动和热解反应分别带走了 3.1%、2.8%和 0.6%
的热量，同时热沉也贡献了 7.7%的能量耗散；而

陶瓷瓦仅有 6.2%的单一热沉作用。在工况 2下，

IPC-50具有 10.8%的综合能量耗散。其中热阻塞、

热解气体流动、反应热和热沉分别贡献了 4.6%、

2.1%、0.3%和 3.8%，显著高于陶瓷瓦 2.4%的热

沉散热。

低微烧蚀材料 IPC-50通过热阻塞、热解气体

流动、热解反应吸热和材料热沉的多途径防隔热

机制有效实现热量削减，综合能量耗散贡献显著

高于陶瓷瓦的单一热沉机制。在两种典型热环境

下，IPC-50通过热解-热沉途径分别贡献了 14.2%
和 10.8%的额外能量耗散。需要指出的是，相较

于辐射散热，多途径散热的贡献处于次要地位。

 3.3   辐射散热及其调控

辐射散热是 TPS重要的能量耗散途径。根

据斯蒂芬-玻尔兹曼定律，表面温度与辐射率对材

料防隔热机制能量分配具有显著调控作用[32]。陶

瓷瓦基体辐射率为 0.7，表面涂层处理可将其辐射

率提升至 0.85；而树脂基材料在碳化过程中表面

辐射率会从 0.85演变为 0.95。为揭示辐射率对材

料防隔热性能的作用机制，本文对比了工况 1和

工况 2下辐射率变化前后的数值计算结果。如

图 6（a）、图 6（b）所示，在低热流密度条件下，材

料表面温度整体较低（陶瓷瓦与 IPC-50的响应表

温分别低于 772 ℃ 和 705 ℃）时，辐射率变化对陶

瓷瓦背温的调控幅度小于 7 ℃，对 IPC-50背温的

调控幅度小于 3 ℃。但随着热流密度增加，辐射

散热的主导作用开始显现。图 6（c）显示工况 2
加热 1 500 s后，完全碳化的 IPC-50（δ=0.95）背温

较未碳化状态（δ=0.85）降低 5 ℃；图 6（d）中经涂

层处理的陶瓷瓦（δ=0.85）相比基体（δ=0.7），加热

1 500 s后表温降低 33 ℃，背温降幅达 12 ℃。这

表明随着表面温度升高，材料结构优化通过增大

辐射散热强度，对材料内部导热的抑制效果越明

显。通过计算可知，陶瓷瓦涂层通过 0.15的辐射

率增量，使材料背温降低约 10 ℃；而 IPC-50碳化

形成的 0.1辐射率增幅，直接导致其背温下降约

4 ℃，验证了表面辐射调控对材料热防护性能的

显著优化作用。

陶瓷瓦的涂层处理和树脂基材料碳化过程可

有效增大辐射散热量，优化防隔热系统的能量耗

散路径。IPC-50的能量耗散机制呈现多物理场

耦合特征。如表 4所示，碳化过程引发的表面形

貌演变显著改变了其辐射散热。计算结果表明，

随着热载荷增大，辐射散热占比从工况 1的 85.8%
提升至工况 2的 89.2%。树脂基体的碳化使工况

1的辐射散热占比从 85.8%提升至 87%，而工况

2下增幅较小。值得注意的是，碳化过程同时导

致热沉、热解气体对流散热及热解反应的贡献度

均小幅下降。该现象可归因于碳化过程中表面粗

糙度增加，导致辐射率提升约 0.1，从而强化了辐

射主导的热耗散机制。

陶瓷瓦的辐射散热主导特性随热环境强度增
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强愈发显著，其占比从工况 1的 93.8%递增至工

况 2的 97.6%。表 5通过对比分析揭示了涂层处

理对陶瓷瓦防隔热机制的重构作用。在工况 1下，

表面辐射率提升使辐射散热占比从 93%提升至

93.8%，同时热沉贡献由 7%降至 6.2%；在工况

2下，尽管辐射散热已占据绝对主导地位，涂层处

理仍使热沉效应进一步降低 0.2%。这种非线性

变化特征证实，当辐射散热占比超过临界阈值

（约 95%）后，表面改性对能量分配格局的调控空

间趋于饱和。

该量化分析结果揭示，表面改性技术对防隔

热机制的调控效能具有显著的温度梯度特性：在

低热载荷条件（工况 1）下，涂层处理与碳化过程

分别带来 0.8%和 1.2%的辐射散热增益；而在中

温条件（工况 2）下，相同改性措施产生的热耗散

增量为 0.2%和 1.1%。这验证了表面辐射特性优

化在 TPS设计中的边际效应规律——当系统进

入辐射主导状态后，需通过多机制协同才能实现

防隔热性能的突破性提升。

 3.4   热阻塞及其调控

边界层是紧贴材料表面的低速流体薄层，热

解气逸散在表面能够改变边界层状态，降低对流

 

0

0

200 400
时间/s

600 800 1000

450 120

80

40

0

150

300

600

750
表

面
温

度
/℃

背
部

温
度

/℃

160

200

表面 背部
δ=0.85

δ=0.95
δ=0.9

δ=0.85

δ=0.95
δ=0.9

0

0

200 400
时间/s

600 800 1000

400 120

80

40

0

200

600

800

表
面

温
度

/℃

背
部

温
度

/℃

160

240

200

表面 背部
δ=0.7
δ=0.85

δ=0.7
δ=0.85

0

50

300 600
时间/s

900 1200 1500

650

110

80

20

250

450

850

1050

1250

表
面

温
度

/℃

背
部

温
度

/℃

50

140

表面 背部
δ=0.85

δ=0.95
δ=0.9

δ=0.85

δ=0.95
δ=0.9

0 300 600
时间/s

900 1200 1500

700
150

100

50

0

300

100

500

900

1300

1100

表
面

温
度

/℃

背
部

温
度

/℃

200

300

250

表面 背部
δ=0.7
δ=0.85

δ=0.7
δ=0.85

(a) 工况1下IPC-50碳化对温度场的影响 (b) 工况1下陶瓷瓦涂层处理对温度场的影响
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图 6    不同表面辐射率下材料的响应温度随时间的变化趋势

Fig. 6    Response temperature trends of materials with time for different surface emissivities
 

表 4    IPC-50防隔热机制的贡献权重随辐射率的变化

Table 4    Variation of the contribution weights of the

IPC-50 thermal insulation mechanism with emissivity

防隔热
机制

贡献权重/%

工况 1 工况 2

δ=0.85 δ=0.95 δ=0.85 δ=0.95

辐射散热 85.8 87.0 89.2 90.3
热沉 7.7 7.0 3.8 3.5

热阻塞 3.1 2.9 4.6 4.2
热解气体 2.8 2.6 2.1 1.8
热解反应 0.6 0.6 0.3 0.2

 

表 5    陶瓷瓦防隔热机制的贡献权重

Table 5    Contribution weighting of thermal insulation

mechanisms for ceramic tiles

防隔热
机制

贡献权重/%

工况 1 工况 2

δ=0.7 δ=0.85 δ=0.7 δ=0.85

辐射散热 93 93.8 97.4 97.6

热沉 7 6.2 2.6 2.4
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热，这种现象称为热阻塞效应[39]。

从材料设计的角度出发，可通过材料改性调

节碳化前后的树脂基体密度，实现对树脂基体质

量残留率 γ的调节。γ由式（25）定义：

γ =
ρc−φf ·ρf

ρv−φf ·ρf
（25）

式中 φf 为纤维体积分数，ρf 为纤维密度。

调节 γ可以控制热阻塞效率从而优化材料防

隔热性能。如图 7（a）、图 7（b）所示，在热载荷下，

树脂基材料因其热阻塞效应引发的能量衰减随时

间呈动态变化。随着 γ减小，热阻塞效应更加显

著。如图 7（c）、图 7（d）所示，随着 γ从 84减小

到 50：在工况 1下 IPC-50加热 100 s时，表温从

677 ℃ 降低到 647 ℃，加热结束时背温从 128 ℃
降低到 122 ℃；在工况 2下，加热 300 s的表温从

835 ℃ 降低到 637 ℃，加热结束时背温从 102 ℃
降低到 94 ℃。结果表明热阻塞可以有效降低

表温。
 
 

0

0

200 400
时间/s

600 800 1000

15

5

10

20

25

热
阻

塞
/(k

W
/m

2 )

γ=84
γ=70
γ=60
γ=50

0

0

300 600
时间/s

900 1200 1500

40

10

20

30

50

60

热
阻

塞
/(k

W
/m

2 )

γ=84
γ=70
γ=60
γ=50

0

0

200 400
时间/s

600 800 1000

450

120

80

40

0

150

300

600

750

表
面

温
度

/℃

背
部

温
度

/℃

160

240

200
γ=84
γ=70
γ=60
γ=50

γ=84
γ=70
γ=60
γ=50

表面 背部

0

100

300 600
时间/s

900 1200 1500

700

900

60

30

300

500

1100

1300

表
面

温
度

/℃

背
部

温
度

/℃

90

150

120

(a) 工况1下基体碳化收率对热阻塞的影响 (b) 工况2下基体碳化收率对热阻塞的影响

(c) 工况1下基体碳化收率对温度场的影响 (d) 工况2下基体碳化收率对温度场的影响

γ=84
γ=70
γ=60
γ=50

γ=84
γ=70
γ=60
γ=50

表面 背部

图 7    质量残留率对热阻塞效应的影响

Fig. 7    Influence of mass residue rate on thermal blocking effects
 

能量分析结果如表 6所示，随着热载荷增大，

热阻塞所带来的能量衰减从工况 1的 3.1%增大

至工况 2的 4.6%。随着 γ从 84减小到 50，工况

1下热阻塞能量占比从 3.1%增大到 8.7%，工况 2

下由 4.6%上升到 12.2%。分析结果表明，热阻塞

能量占比随热载荷的增大而增大。此外，通过材

料设计降低 γ能有效增大热阻塞效应的贡献权重，

使其能量耗散占比达到 12.2%。针对 γ的材料设

计能够实现材料优化，但其热阻塞效应贡献仍低

于 15%，且基体质量残留率受到碳化结构失效和

有效导热系数增长等因素的应用限制，因此调控

程度有限。

 3.5   材料传热机制探究

TPS的传热特征是其防隔热性能的决定性因

素。对陶瓷瓦而言，热导率（κt）和比定压热容（cp,t）

为温度的函数，初始物性由超临界干燥、高温烧

结工艺决定的孔隙率主导；酚醛树脂基材料的热

导率和比定压热容则与加热过程中碳含量及结构

变化相关，本研究如式（15）、式（16） 所示，将烧蚀

材料的热导率和比定压热容简化为基于热解程度
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的插值形式，两者共同反映材料向内传递热量的

能力[40-41]。高热导率促使热量快速向内部传递，

低比定压热容缩短在表层沉积的时间。材料不同

深度热导率、比定压热容随时间的变化如图 8（a）～

图 8（d）所示（注：数据为模拟值，实际材料物性可

能局部波动）。模拟结果表明，在工况 1与工况

2下，经一段时间加热后， IPC-50在 2、5、10 mm

深度处的热导率低于陶瓷瓦；同样 3个深度处比

定压热容特性显示，工况 1下两种材料比定压热

容整体相差不大，而工况 2下升温阶段两者比定

压热容呈交替波动态势，进入高温状态后， IPC-

50的比定压热容整体高于陶瓷瓦。这些特性表

明 IPC-50将热量沉积在表层，并阻碍其向内传递

的能力更强，因此具有更优异的防隔热性能。为

定量描述热量在材料内部的沉积分布，对加热过

程中传入材料内部的热流密度随时间积分，得到

工况 1和工况 2下热沉随材料几何厚度的变化。

如图 8（e）、图 8（f）所示，距离表面越远，热沉越少。

在工况 1下，IPC-50在 1 mm深度处的热沉（400 

MJ/m3）显著高于陶瓷瓦（300 MJ/m3）。随着深度

增加，IPC-50热沉的下降速率高于陶瓷瓦，说明

其热量更集中于表层。在背部两种材料的热沉均

降至 100 MJ/m3。在工况 2下，IPC-50在 0～15 mm

深度的累积热量均高于陶瓷瓦，大约 17 mm深度

 

表 6    不同基体质量残留率下 IPC-50防隔热机制的贡献权重

Table 6    Contribution weights of IPC-50 thermal insulation mechanisms at different matrix mass retention rate

防隔热
机制

贡献权重/%

工况 1 工况 2

γ=84 γ=70 γ=60 γ=50 γ=84 γ=70 γ=60 γ=50

辐射散热 85.8 81.5 77.8 75.5 89.2 84.9 80.4 78.4

热沉 7.7 7.1 7.0 6.6 3.8 3.4 3.5 3.2

热阻塞 3.1 5.5 7.3 8.7 4.6 7.7 10.7 12.2

热解气体 2.8 4.9 6.4 7.6 2.1 3.5 4.7 5.4

热解反应 0.6 1.1 1.4 1.7 0.3 0.5 0.6 0.7

 

0

0.045

200 400

时间/s

600 800 1000

0.065

0.055

0.075

0.085

热
导
率

/(
W

/(
m

·K
))

(a) 工况1下材料热导率随时间的变化

IPC-50陶瓷瓦
d=2 mm
d=5 mm
d=10 mm

d=2 mm
5 mm
d=10 mm

0
0.04

300 600

时间/s

900 1200 1500

0.08

0.06

0.10

0.12

热
导
率

/(
W

/(
m

·K
))

(b) 工况2下材料热导率随时间的变化

IPC-50陶瓷瓦
d=2 mm
d=5 mm
d=10 mm

d=2 mm
5 mm
d=10 mm

0

900

200 400

时间/s

600 800 1000

1100

1300

1500

比
定
压
热
容

/(
J/

(k
g
·K

))

(c) 工况1下材料比定压热容随时间的变化

IPC-50陶瓷瓦
d=2 mm
d=5 mm
d=10 mm

d=2 mm
5 mm
d=10 mm

0
800

300 600

时间/s

900 1200 1500

1200

1000

1400

1600

比
定
压
热
容

/(
J/

(k
g
·K

))

(d) 工况2下材料比定压热容随时间的变化

IPC-50陶瓷瓦
d=2 mm
d=5 mm
d=10 mm

d=2 mm
5 mm
d=10 mm

84

热
沉

工况 下材热沉随厚度的变化

陶瓷瓦

8

热
沉

工况 下材热沉随厚度的变化

陶瓷瓦

航空动力学报 第 41 卷

20250333-10



处两者相等，此后 IPC-50热量沉积更低。综合以

上分析，IPC-50依赖其低热导率、高比定压热容、

高密度的特点，具备更优异的热阻滞效应，将热

量更高效地沉积在材料表层区域，有效抑制了热

量向内部传递，因此其背温更低。结果揭示了低

微烧蚀材料优异防隔热性能的核心机理。

热导率和比定压热容的调控是材料优化设计

的关键方向。为探究其影响，计算中保持参数随

温度、碳化程度的动态规律，将全工况的热导率

和比定压热容整体缩放为 0.5κ～1.5κ，0.5cp～1.5cp，

并对结果进行对比分析。图 9展示了热导率变化

对材料响应温度的影响。图 9（a）、图 9（b）为工

况 1下 IPC-50和陶瓷瓦在不同热导率条件下表

温、背温变化。随着热导率增大，材料内部传热

剧增，表层热量积聚减弱，因此材料背温显著升

高且表温降低。加热结束时，IPC-50表温温差为

6 ℃，背温温差达 118 ℃；陶瓷瓦的表温温差仅为

5 ℃，背温温差达 113 ℃。图 9（c）、图 9（d）展示
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Fig. 8    Plot of material physical property changes and heat of deposition

 

0

0

200 400

时间/s

600 800 1000

450

300

150

600

750

0

160

120

80

40

200

240

表
面
温
度

/℃

背
部
温
度

/℃

(a) 工况1下IPC-50热导率对温度场的影响

背部表面
0.5κ
0.75κ

1.25κ
1.5κ

κ

0.5κ
0.75κ

1.25κ
1.5κ

κ

0

0

200 400

时间/s

600 800 1000

600

400

200

800

0

180

120

60

300

240

表
面
温
度

/℃

背
部
温
度

/℃

(b) 工况1下陶瓷瓦热导率对温度场的影响

背部表面
0.5κ
0.75κ

1.25κ
1.5κ

κ

0.5κ
0.75κ

1.25κ
1.5κ

κ

0 300 600

时间/s

900 1200 1500

650

850

450

250

50

1050

1250

0

160

120

80

40

200

240

表
面
温
度

/℃

背
部
温
度

/℃

(c) 工况2下IPC-50热导率对温度场的影响

背部表面
0.5κ
0.75κ

1.25κ
1.5κ

κ

0.5κ
0.75κ

1.25κ
1.5κ

κ

0 300 600

时间/s

900 1200 1500

650

850

450

250

50

1050

1250

0

200

250

300

150

100

50

350

400

表
面
温
度

/℃

背
部
温
度

/℃

(d) 工况2下陶瓷瓦热导率对温度场的影响

背部表面
0.5κ
0.75κ

1.25κ
1.5κ

κ

0.5κ
0.75κ

1.25κ
1.5κ

κ

时间

750 240

表
面
温
度
℃

背
部
温
度
℃

工况 下 比定压热容对温度场的影响

背部表面

时间

800 300

表
面
温
度
℃

背
部
温
度
℃

工况 下陶瓷瓦比定压热容对温度场的影响

背部表面

时间

表
面
温
度
℃

背
部
温
度
℃

工况 下 比定压热容对温度场的影响

背部表面

时间

表
面
温
度
℃

背
部
温
度
℃

工况 下陶瓷瓦比定压热容对温度场的影响

背部表面

第 9 期 董　晓等： 低微烧蚀和非烧蚀材料防隔热性能与机制的对比

20250333-11



了工况 2下的温度响应趋势，表现出相同的规律。

加热结束时，IPC-50背温温差达 132 ℃，陶瓷瓦背

温温差则为 141 ℃。图 9（e）、图 9（f）展示了工况

1下比定压热容变化的影响。随着比定压热容增

大，材料内部传热减缓，热量更多地积聚在表层，

因此材料背温降低且表温升高。在加热结束时，

IPC-50表温温差为 5 ℃，背温温差达 43 ℃；陶瓷

瓦的表温温差仅为 2 ℃，背温在加热 300 s时达到

最大温差 42 ℃。图 9（g）、图 9（h）为工况 2下的

结果，规律一致。IPC-50对比定压热容变化表现

出更显著的背温变化（加热结束时， IPC-50的背

温温差达 79 ℃；陶瓷瓦在加热 840 s时达到最大

背温温差 76 ℃）。上述结果说明，热导率和比定

压热容是调控材料内部温度梯度分布的关键参数，

通过协同优化降低热导率并提高比定压热容，可

以有效管理热量传递路径，增强热量在表层的积

聚，抑制向内部传递，从而显著提升材料的防隔

热性能。

 4    结　论

1） 辐射散热是两类材料的核心防隔热机制，

其贡献权重随热载荷加剧显著提升。相较于陶瓷

瓦的单一热沉机制，低微烧蚀材料 IPC-50通过热

阻塞、热解气体逸散、反应吸热与热沉的多机制

协同，可额外实现 10%～15%的能量耗散，凸显多

途径散热的独特优势。

2）  低微烧蚀材料 IPC-50凭借其低热导率、

高比定压热容和高密度特性，将热量高效沉积于

材料表层，在两种典型热环境下的响应背温均低

于陶瓷瓦；通过协同优化热导率与比定压热容，

可进一步调控温度梯度，为 TPS性能提升提供关

键技术路径。

3） 陶瓷瓦凭借轻质化、可重复使用和稳态辐

射散热的特点，在中低温、长时间热暴露工况中

展现出显著的工程应用价值，但其脆性限制了在

瞬态高热流密度条件中的应用。低微烧蚀材料通

过多机制协同作用及低热导率、高比定压热容的

优势，实现高效的背温控制，且树脂基体系具备

潜在的成本优势。

参考文献：  

 邢亚娟，孙波，高坤，等 . 航天飞行器热防护系统及防热材[  1  ]
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(h) 工况2下陶瓷瓦比定压热容对温度场的影响
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图 9    不同热导率和比定压热容下材料的响应温度随时间的变化趋势

Fig. 9    Response temperature trends with time for materials with different thermal conductivities and specific heat capacities
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