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固液捆绑火箭热振防护涂层及其防热性能评价
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摘 要: 固液捆绑火箭的高温喷焰、固体粒子冲蚀和随机振动相互耦合，对火箭尾部结构造成恶劣的“热振”环

境。本文自主研发一种短切碳纤维增强甲基硅橡胶复合烧蚀涂层用于抵抗热振环境。首先，通过廉价的甲基硅橡

胶取代昂贵的苯基硅橡胶作为成膜剂从而较大程度降低成本；其次，采用 60%孔隙率和 80 MPa抗压强度的氧化锆

陶瓷微球补强隔热层，引入高比表面积的螺旋状陶瓷纤维强化增韧烧蚀层，利用近红外波段发射率为 0.85的MoSi2
弥合辐射层的裂纹。经地面热振试验对比分析显示，提出的热振涂层试片背温较主流烧蚀涂层降低约 45 ℃，质量

烧蚀率降低约 38.5%，经过长征六号甲运载火箭的首飞试验验证，该热振涂层具有良好的热振防护性能。
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A New Thermal-Vibration Resistant Coating for Solid Strap-on Launch Vehicles and
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Abstract: In order to resist to the severe thermal-vibration environment caused by the coupling of high-

temperature flame，solid particle erosion，and random vibration of solid-liquid bundled launch vehicle，a new short
carbon fiber reinforced methyl silicon rubber composite ablative coating is developed in this paper. First，the expensive
phenyl silicone rubber is replaced with the cheaper methyl silicone rubber as the film-forming agent，by which the cost
is greatly reduced. Then，zirconia ceramic microspheres with 60% porosity and 80 MPa compressive strength are
filled in to reinforce the insulated layer， spiral ceramic fibers with high specific surface area are introduced to
strengthen and toughen the ablative layer，and MoSi2 with the emissivity of 0.85 in the near-infrared band is used to
heal the cracks in the radiant layer. Finally，thermal-vibration ground tests are carried out and analyzed. The results
show that，compared with the mainstream ablative coatings，the back temperature of the developed thermal-vibration
resistant coating is at least 45 °C lower，and the mass ablation rate is reduced by about 38.5%. The thermal-vibration
resistant coating is applied to the Long March 6A rocket，and the successfully first flight verifies its good thermal-
vibration protection performance.
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0 引言
在我国首款固液捆绑运载火箭研制中，大推力液

氧/煤油发动机产生的高温喷焰、固体助推器产生的

携带高温粒子的喷焰、固液发动机引起的随机振动三

者相互耦合，对火箭尾部造成严酷的“热振”环境［1-3］。

目前我国新一代运载火箭的防热手段主要采用短切

纤维增强硅橡胶基类烧蚀涂层，例如航天科技一院

703所的 TR40/41涂层［4-5］、航天科工四院 7419厂的

TI552/554涂层、西北工业大学的 EPDM隔热材料

等［6］。这些涂层目前主要用于静态热环境或者气动

热环境的防护，对于热振环境尚未开展专题研究或试

验。由于价格昂贵，对箭体结构表面进行大面积防护

时，经济成本制约了其的应用，所以为我国首款固液

捆绑运载火箭针对性研发一种低成本的热振防护涂

层将具有明显且急迫的实现意义。

热振环境下，高温喷焰的辐照对涂层体烧蚀的

影响明显 ，随机振动则加剧涂层的面烧蚀和剥

蚀［7-8］。面烧蚀理论注重材料表面氧化反应机理，对

材料微结构及体烧蚀机制考虑较少［9-10］，基于分子动

力学的烧蚀理论侧重从原子级别研究材料热解机

理［11］，体烧蚀理论将烧蚀材料描述为完好层、热解

层和碳化层，并分别研究传热传质行为［12］。最近的

烧蚀材料研究集中于观察碳沉积［13-16］和热膨胀［17-18］

现象，集中于解释密度、孔隙压力［19-21］和孔隙尺

寸［22-25］等对材料热致破坏行为等方面。上述研究均

未涉及材料在热、振动耦合条件下的热响应机理，

所以运载火箭工程研制仍依赖地面热振试验来设

计、验证和评价防热材料的防热性能。

本文聚焦我国首款固液捆绑火箭的热振防护

问题，提出一种短切碳纤维增强甲基硅橡胶复合烧

蚀涂层（SR107热振涂层）的设计方案，基于限价设

计思路，通过廉价的甲基硅橡胶取代昂贵的苯基硅

橡胶作为成膜剂从而可较大程度降低成本，并采用

60%孔隙率和 80 MPa抗压强度的氧化锆陶瓷微球

补强隔热层，引入高比表面积的螺旋状陶瓷纤维强

化增韧烧蚀层，利用近红外波段发射率为 0.85的
MoSi2弥合外层辐射层裂纹。通过与目前主要的几

款防热涂层产品的地面热振试验结果对比，这种设

计方案的合理性、有效性得到验证，而且经过长征

六号甲运载火箭的首飞试验，SR107热振涂层的防

热性能、工艺水平和成本优势得到了进一步验证。

1 SR107热振涂层的设计原理
SR107热振涂层是一种短切碳纤维增强有机硅

橡胶复合材料，为了较大幅度地降低涂层的成本，

提出由廉价的甲基硅橡胶取代昂贵的苯基硅橡胶

作为成膜剂。为了弥补甲基硅橡胶耐热温度的不

足，设计多种功能填料对涂层进行补强，试验结果

表明这样的限价设计思路是合理可行的。

为了兼具高温耐烧蚀性能和抵抗振动的强度

性能，SR107热振涂层设计为 3层复合的结构形式，

即表层是小于 1 mm的辐射层，符合热反射、吸收和

发射的散热原理；中间层是 2~3 mm的烧蚀层，通

过有机物热解反应耗散热能；内层是 3~6 mm的隔

热层，以低热导率延缓热扩散效应。

上述 3层材料由内向外依次喷涂于箭体结构表

面，室温固化后形成完整的 SR107热振涂层，如图 1
（a）所示。自辐射层和烧蚀层的主要功能填料与高

温熔融的甲基硅橡胶发生交联反应，逐渐形成片层

状薄壳，如图 1（b）和图 1（c）所示。这种片层状薄壳

的功能是：① 薄壳形成的过程可以消耗一部分净入

热流；② 薄壳可以作为遮挡层阻隔辐射热流向内扩

散；③ 部分烧蚀残骸受薄壳的牵制作用而不能轻易

散落；④ 薄壳一旦剥落可以带走一部分热量而起到

散热作用。

图 1 SR107热振涂层的 3层复合结构及其抗热振原理

Fig. 1 Three layered structure of the SR107 thermal-vibration coating and its function mechanism
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氧化钇稳定的氧化锆陶瓷微球是隔热层的核心

功能填料，它的微结构如图 2（a）和图 2（b）所示。微

球的压汞仪孔隙率接近 60%，其中封闭的空气能有

效阻断固体导热和阻隔辐射热流。微球的抗压强度

约 80 MPa，能使隔热层在经历机械搅拌和高压喷涂

等工序后仍保持结构完整性。微球在 527 K的热导

率接近 0.05 W/（m∙K），能明显提高隔热层在高温下

隔热性能的稳定性。陶瓷螺旋纤维是烧蚀层增韧

相，利用纤维的螺旋结构与高比表面积特性提高纤

维填料与成膜剂的界面结合力，与短切碳纤维等填

料共同形成穿插嵌套的网络结构，如图 2（c）所示，较

大程度地提高烧蚀层的耐热抗振性能。利用具有高

发射率的MoSi2作填料制备自辐射涂层，能辐射表面

绝大部分红外波段的热能。高温烧蚀后，自辐射层

表面具有致密的 SiO2氧化膜，利用 SiB6作陶瓷增强

相，能在高温下形成无定型硼硅酸盐玻璃，进一步提

高氧化膜的润湿性和裂纹弥合能力，从而抑制表面

氧气扩散、减缓烧蚀量，如图 2（d）所示。

2 热振试验

通过地面热振试验对 SR107的防热性能进行

考核和评价。选择 3组不同设计原理的烧蚀防热试

片进行对照试验，3组热振试片的设计状态见表 1。

试片的铝合金基板尺寸为 205 mm×155 mm，

工艺人员按照 Q/RJ678标准的要求喷涂制备防热

试片，每组试片数量为 5片，其中厚度设计中标记的

“4+2+1”是指从内向外依次是 4 mm隔热层、2 mm
烧蚀层和 1 mm（自）辐射层，其他以此类推。

热振试验的测试设备包括激振器、振动台、石

英灯加热器、防热涂层试片及相关控制测量系统

等，如图 3所示。其中激振器为苏州测试仪器股份

有 限 公 司 生 产 的 MAV-3-6000H，最 大 激 振 力 为

58.8 kN，最大加速度为 30 g，最大载荷为 500 kg。
其工作频率范围为 5~2 000 Hz。石英灯加热器可

在 800 kW/m2的最大热流下正常工作，其测试误差

为±4%。试片背面粘贴 5个 K型热电偶监测温升

情况，其中 1个用于监测空气温度。

图 2 SR107热振涂层的核心功能填料及其微观形貌

Fig. 2 Core functional fillings and their micromorphology of the SR107 thermal-vibration coating

表 1 3组热振试片的设计状态

Tab. 1 Design states of the three groups of thermal-vibration test samples

试片组别

TR40/41
SRS
SR107

材料体系

短切玻璃纤维/苯基硅橡胶

短切玻璃纤维/甲基硅橡胶

短切碳纤维/甲基硅橡胶

使用场合

CZ⁃5、CZ⁃7等火箭

某战术武器领域

CZ⁃6A固液捆绑火箭

厚度设计

3+3+0
4+2+1
4+2+1

平均面密度/(kg·m-2)

6.28
6.53
6.32

图 3 热振试验设备布局

Fig. 3 Thermal-vibration equipment layout
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热振试验的试验条件取自固体助推器发动机

舱侧壁热振环境的仿真结果，其中热流条件的峰值

为 418 kW/m2，实际加热时间为 175 s，随机振动条

件见表 2。热振试验将上述 2种条件组合起来，在统

一的时序控制下开展试验，如图 4所示。

3 试验及结果分析

3.1 隔热效果分析

防热试片的热振试验温升曲线如图 5所示，各

试片的温度数据取 5次试验数据的平均值。热振试

验的前 45 s为激振器的预振段，热流条件尚未加载；

第 45~75 s为第 1个热振加载段，3组试片的防热性

能无明显差异；第 95~125 s为第 2个热振加载段，

TR40/41试片的防热性能略显优势；第 150 s以后

的低热流持续加载段，3组试片的防热性能出现较

大差异：① SR107试片较好的隔热裕度，随着热流

密度的降低呈现减缓的升温趋势；② TR40/41试片

和 SRS试片的防热裕度不足，背面温度迅速上升。

最终，SR107试片的背温为 250 ℃，TR40/41防热涂

层的背温为 295 ℃，SRS防热涂层的背温为 325 ℃，

如图 5所示。另外，SR107试片背面 4处温度测点的

温升曲线一致性较好，试片不同位置的热传导规律

一致，说明试片的喷涂工艺稳定，如图 6所示。

3.2 烧蚀率和烧蚀形貌

3组防热涂层试片的烧蚀形貌如图 7所示，其中

TR40/41试片经过热振试验后防热材料完全消耗

殆尽，露出大面积金属基板，残骸呈白色粉末状氧

化物。SRS试片存留约 0.5 mm的隔热层，质量烧蚀

率约为 92.8%，局部露出铝合金基板，残骸同样为白

色粉末状氧化物。SR107试片存留约 3 mm的隔热

层，质量烧蚀率约为 57.1%，且表面形成了具有一定

柔韧度和强度的片层状薄壳。热振试验结果表明，

SR107热振涂层的设计方案可以有效降低质量烧蚀

率。相比玻璃纤维，碳纤维的抗氧化性能较弱，通

过有机物浸渍方法将 SiC颗粒附着在碳纤维表面，

可以提高碳纤维的抗氧化性能。但是，SR107热振

涂层中的碳纤维能够更有效地促进碳化层的形成，

而且作为骨架可使碳化层更加牢固，从而更加有效

地抵抗热振剥蚀效应。

表 2 热振试验的随机振动试验条件

Tab. 2 Random vibration test conditions of the thermal-

vibration tests

频率/Hz

20~100
100~250
250~350
350~1 500
1 500~2 000

功率谱密度/(g2·Hz-1)

3 dB/oct
0.10
0.50
0.20

-6 dB/oct

总均方根
加速度/g

25.6

图 4 热振试验的试验条件

Fig. 4 Thermal-vibration test conditions

图 5 3组防热试片的热振试验温升曲线

Fig. 5 Temperature curves of the thermal-vibration tests

for three coating samples

图 6 SR107试片热振试验背温升曲线

Fig. 6 Back temperature curves of the SR107 coating

samples in the thermal-vibration tests
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3.3 飞行遥测数据和残骸分析

SR107热振涂层作为长征六号甲运载火箭的主

要防热方案，其固体助推器发动机舱的内壁温度飞

行遥测数据如图 8所示，由图可见内壁温度不超过

100 ℃。根据现场勘查，固体助推器发动机舱外壁

的 SR107热振涂层在远离芯级发动机的区域仍保

留完好，而靠近芯级发动机区域发生约 1~2 mm的

烧蚀剥离，其烧蚀残骸形貌与热振试验结果吻合，

如 图 9 所 示 ，证 明 SR107 热 振 涂 层 发 挥 了 预 期

作用。

4 结束语
本文提出的 SR107热振涂层，通过廉价的甲基

硅橡胶取代昂贵的苯基硅橡胶作为成膜剂从而较

大程度地降低材料成本，通过 3种关键的功能填料

弥补了成膜剂耐热温度不足的缺陷。其中 60%孔

隙率和 80 MPa抗压强度的氧化锆陶瓷微球强化了

隔热层性能，高比表面积的螺旋状陶瓷纤维强化了

烧蚀层性能，MoSi2的引入在提高红外波段发射率

的同时还能弥合自辐射层的表面裂纹，进一步提升

了抗热振性能。与行业主流的 TR40/41烧蚀涂层、

SRS烧蚀涂层等的热振试验结果对比显示，SR107
热振涂层的背温至少降低了 45 ℃，质量烧蚀率降低

了约 38.5%，经过长征六号甲运载火箭的首飞试验，

SR107热振涂层的防热性能、工艺水平和成本优势

得到了进一步验证。
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