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可重复使用超高温陶瓷基复合材料研究进展
刘付晨 1,2，陈博文 1*，倪德伟 1，顾炎 1，林玲 1，蔡飞燕 1，丁玉生 1，董绍明 1*

摘要　随着空天飞行器向更高速度、可重复使用与轻量化方向快速发展，其热防护系统面临极端高

温、重复烧蚀及力学承载等多重严苛挑战。超高温陶瓷基复合材料因兼具高熔点、耐重复烧蚀、低密

度、高比强度以及高可靠性等优势，被视为新一代可重复使用空天飞行器热防护系统的理想材料体

系。系统综述了空天飞行器热防护材料的主要类别，分析了可重复使用空天飞行器对热防护材料的性

能要求，并重点聚焦于最具潜力的超高温陶瓷基复合材料在耐重复烧蚀等方面的研究进展，分别从材

料组分设计与优化、纤维与界面调控、轻量化与结构功能一体化设计以及先进制备工艺等关键方向展

开论述。研究表明，通过多相复合、稀土掺杂、高熵设计等组分优化手段，结合纤维/界面体系创新设

计，超高温陶瓷基复合材料的抗重复烧蚀性能和结构可靠性等方面已取得显著提升。展望未来，该领

域仍需在长时循环力−热耦合下的性能退化机制、纤维/界面在氧化环境中的耐久性、寿命预测与评估

方法以及低成本高效制备技术等方面开展跨尺度机理研究与工程化应用探索，以推动其在可重复使用

空天飞行器等尖端装备上的实际应用。
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随着 21世纪初航天飞机的落幕，各航空航天大

国总结过往航空航天工程技术经验，将提高飞行器飞

行速度、降低成本、快速响应等作为空天领域新技术

的发展方向，并于近些年发展了高超声速飞行器、可

重复使用的轨道飞行器等先进飞行器，并进一步冲击

以可单级入轨、跨介质飞行的新型空天飞行器为代表

的新技术制高点[1−3]。先进空天飞行器具有结构高度

轻量化、高机动性、复杂的飞行包线。其在高速再入

时，受高速气流冲击，表面温度急剧升高，飞行器鼻

锥、机翼前缘等部位温度最高可达 2000℃ 以上[4−5]，典

型的空天飞行器气动加热效应如图 1[6]所示。因此，构

筑高可靠的轻质−承载−热防护一体化空天飞行器热

防护结构是保障飞行器实现高性能安全服役的关键

技术之一[7−8]。

 
 

（a） 高超声速飞行器 （b） 航天飞机

Stagnation point Aerodynamic heating

图 1　空天飞行器气动加热效应
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传统热防护材料（如一次性烧蚀材料、金属等）存

在局限性。其性能上限低、无法承载等问题使其难以

满足未来空天飞行器可重复使用、耐极高温、承载等

苛刻要求，迫切需要研发新一代可重复使用热防护材

料。超高温陶瓷基复合材料兼具高熔点、轻量化、耐

重复烧蚀、性能可设计的优势，通过引入连续纤维增

韧克服陶瓷的脆性问题，显著提高了可靠性。因此，

超高温陶瓷基复合材料有望成为新型空天飞行器可

重复使用热防护系统的理想材料体系。

本文旨在梳理空天飞行器热防护用超高温陶瓷

基复合材料的研究现状，分析超高温陶瓷基复合材料

如何提高耐重复烧蚀性能等关键问题，梳理提高超高

温陶瓷基复合材料抗重复烧蚀的关键技术，总结超高

温陶瓷基复合材料在空天飞行器上的应用发展前景。 

1    空天飞行器热防护材料体系概述
 

1.1    空天飞行器热防护材料简介

空天飞行器在再入大气层、跨大气层飞行或高速

巡航时，会面临极为严酷的气动加热环境。鼻锥、机

翼前缘、动力热结构等部位最高温度可超过 2000℃，

这对空天飞行器带来了巨大挑战。在此类极端服役

环境下，可靠的热防护系统已成为保障飞行器结构安

全的核心关键技术之一。

根据防热机理与可重复使用潜力，空天飞行器热

防护材料可以分为一次性烧蚀材料和可重复使用热

防护材料。传统一次性烧蚀材料通过熔化、升华等相

变过程耗散热量，但会发生不可逆的烧蚀损耗，无法

重复使用。而可重复使用热防护材料需在多次极端

热循环后保持结构完整及功能可靠，这对材料的耐温

性、抗氧化性以及力学性能提出极高要求。经过数

10年发展，热防护材料已形成涵盖金属材料、树脂基

复合材料、气凝胶隔热材料、超高温陶瓷、C/C复合

材料、陶瓷基复合材料等在内的多元化材料体系。

1） 金属材料。金属热防护材料主要以钛合金、

镍基合金和难熔金属为主，具有强度高、韧性好、抗

冲击等优势，主要应用于中温区（一般不超过 1000℃）

的热结构部件。金属材料受限于金属的熔点和高温

软化特点，当温度升高接近固相线时，材料强度急剧

下降，使得金属材料的最高使用温度受限。德国

Sanger空天飞机采用以金属多层壁为主的热防护系

统，使用的金属材料包括钛合金、镍基和钴基合金[9]。

针对可重复使用运载器，中国航天材料及工艺研究所

开展了金属热防护结构组件设计与优化技术研究，研

制出多层壁、蜂窝复合结构等多种结构的平面金属防

热瓦[10]，典型的金属防热盖板结构如图 2[11]所示。
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图 2　金属防热盖板结构示意
 

2） 树脂基复合材料。树脂基复合材料是以有机

高分子树脂为基体，以碳纤维、玻璃纤维或者石英纤

维为增强体。在高温作用下，树脂发生热解碳化，吸

收大量热量。树脂基复合材料被广泛应用于返回舱

防热大底等部位，但其烧蚀过程中材料被永久损耗，

且难以具备承载能力。因此，其不具备可重复使用的

能力，无法应用于可重复使用空天飞行器的防热承载

部件。且树脂基复合材料在接近 1000℃ 时产生分解，

将限制其使用温度上限。应用案例如美国航空航天

局（National  Aeronautics  and  Space  Administration，

NASA）的 SRAM系列和 PhenCarb系列采用树脂

基复合材料[12]，中国神舟系列载人飞船多个型号也采

用树脂基复合材料 H88、H96等作为轻质烧蚀材料[13]。

3） 气凝胶隔热材料。气凝胶是一种纳米多孔网

络结构固体材料，孔隙率高达 80%~99%，拥有极低的

热导率特性。其不直接承受高速气流冲刷，而是作为

隔热材料，防止外界热量向内部结构传递。但其强度

低，难以承受高载荷冲击，常作为填充材料使用。20世

纪 90年代，美国 ASPEN公司研发纤维增强气凝胶复

合材料技术，开展其在热防护系统方面的应用研究[11]。

4） 超高温陶瓷。超高温陶瓷通常是指熔点高于

3000℃ 的难熔金属硼化物、碳化物和氮化物，如硼化

锆（ZrB2）、硼化铪 （HfB2）、硼化钽 （TaB2）、碳化锆

（ZrC）、碳化铪（HfC）、碳化钽（TaC）、氮化钽（TaN）

等[14−16]。相比于金属热防护材料，超高温陶瓷具有高

熔点、低密度、抗氧化烧蚀等优点，成为航天器鼻锥、

翼前缘等承载结构部件的重要应用材料[17]。然而，单
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相超高温陶瓷存在本征脆性大的问题，且其抗氧化性

能在高温下面临挑战，无法作为可重复使用热防护材

料应用于可重复使用空天飞行器。

5） C/C复合材料。C/C复合材料是由碳纤维增

强体与碳基体组成的复合材料。在惰性气氛下，随着

温度升高，其强度不降反升，这一特性使其成为热防

护领域的研究热点[18]。但 C/C复合材料在约 450℃

以上会发生氧化，导致材料性能迅速衰退，成为限制

其高温氧化环境下应用的关键瓶颈。研究人员研发

了各类保护涂层材料，同时尽可能匹配涂层与 C/C复

合材料的热膨胀系数，提高材料体系的抗热震性能。

20世纪 60年代，美国研制了碳纤维增强碳基复合材

料应用于高超声速飞行器[11]。随后，C/C复合材料由

于其优异的高温强度、抗热震性能得到了快速发展，

被广泛应用于火箭发动机、燃烧室等位置，以及高超

声速飞行器的热防护系统，C/C复合材料在空天飞行

器上的应用研究如图 3[19]所示。利用抗氧化涂层的保

护效果，C/C复合材料可在一定温度下实现多次使

用，但涂层的长效稳定性和抗热震性能的不足仍是其

可重复使用的关键挑战。

 
 

（a） X-43飞行器流体力学模拟 （b） C/C复合材料基体或涂层改性技术

（c） C/C及不同高温材料体系随温度
的比拉伸断裂强度曲线 （d） 关于C/C复合材料的论文数量统计
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图 3　C/C复合材料在空天飞行器上的应用研究
 

6） 陶瓷基复合材料。陶瓷基复合材料是通过引

入纤维、晶须或颗粒作为增强体，增韧陶瓷基体而构

成的一类先进材料[20−21]。它从根本上克服了传统陶瓷

材料的本征脆性，显著改善了其断裂韧性与抗热震性

能，同时继承了陶瓷基体高熔点、高强度、优异的高

温稳定性和耐腐蚀性等核心优势，使其成为下一代

可重复使用空天飞行器最具潜力的热防护材料体

系[21−22]。美国 X−38曾采用防热−结构一体化的 C/SiC

复合材料组合襟翼，欧洲 Hermes航天飞机采用了

C/SiC复合材料制备的头锥、襟翼等[23−24]。

此外，空天飞行器热防护材料还包括陶瓷纤维隔

热瓦[25]、热障涂层等。陶瓷纤维隔热瓦脆性大，对冲

击敏感。热障涂层存在涂层与基体热膨胀系数不匹

配、界面氧化、涂层剥落等问题。

综上所述，面对未来可重复使用空天飞行器的极

端服役环境，传统热防护材料均存在各自的性能瓶

颈：金属材料易受熔点限制而发生高温软化，树脂基

复合材料在超高温环境下无法承受多次烧蚀，气凝胶
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及陶瓷纤维隔热瓦等功能材料难以具备优异的承载

能力，单相超高温陶瓷存在本征脆性问题，C/C复合

材料的本体抗氧化性不足。相比之下，超高温陶瓷基

复合材料通过“纤维增韧超高温陶瓷基体”的协同设

计，既保留了超高温陶瓷耐极端高温和抗烧蚀潜力，

又显著改善了本征脆性问题，从而具备高损伤容限和

优异的抗热震性能。因此，超高温陶瓷基复合材料在

可重复使用性、耐温极限及结构可靠性方面展现出显

著优势，成为新一代可重复使用空天飞行器热防护系

统的理想选择。 

1.2    空天飞行器可重复使用热防护材料需求

空天飞行器的可重复使用是实现低成本多次往

返的关键技术。可重复使用的特性对热防护系统提

出了更高要求，需要满足在极端力−热−化学多场耦合

环境下，多次往返后仍能够保持功能可靠性与结构完

整性，具体需求体现在以下 4个方面。 

1.2.1    耐极端环境长寿命防热能力

可重复使用热防护材料在“发射—在轨—再入”

多次循环服役过程中，持续承受严酷的力−热−化学多

场耦合环境，要求可重复使用热防护材料表面状态和

物理化学性质在循环过程中保持高度稳定。具体而

言，材料需具备 3方面关键特性：一是具备耐超高温

与热化学稳定性，在超过 2000℃ 的高温下，材料基本

保持稳定，不发生或极少发生熔化、升华；二是具备优

异的高温抗氧化性和抗腐蚀性，抵御高能粒子的腐蚀

及强氧化环境的化学腐蚀；三是具备稳定的辐射散热

特性，能够通过热辐射的形式将绝大部分气动热耗散

至外部空间，实现非烧蚀型或低烧蚀型防热。 

1.2.2    高结构可靠性与力学完整性

为实现飞行器的结构轻量化目标，飞行器热防护

系统需尽可能具备承载性能，以降低热防护系统的结

构自重。具体而言，需要其具备以下特性：一是具备

卓越的抗热震性能，材料必须承受从太空的冷环境到

再入的超高温环境这一瞬时温度巨变，抵抗材料产生

巨大的热应力；二是高损伤容限与断裂韧性，当受到

冲击损伤时，材料应表现出非脆性断裂特征，确保局

部损伤不会导致灾难性的整体失效；三是高温下保持

足够高的力学性能，满足作为承载结构的力学需求。 

1.2.3    轻质化与结构功能一体化

为最大程度提升空天飞行器的有效载荷比，提高

经济效益，热防护系统轻质化是关键路径。材料在满

足耐温和力学性能的前提下，必须具备低密度、高比

强度特性。通过结构功能一体化，实现热防护−承载

一体化，是实现空天飞行器轻量化的关键技术路径。 

1.2.4    全生命周期经济性与可维护性

可重复使用的深层价值在于其在全生命周期的

经济性优势。在热防护材料的全生命周期，需实现材

料性能退化的可预测性，从而实现科学的服役寿命预

测。另外，实现制造成本可控，性能可检测与可修复

性，严格控制维护成本也成为新型可重复使用热防护

材料需要考虑的新问题。 

2    超高温陶瓷基复合材料研究进展
 

2.1    陶瓷基复合材料简介与研究进展

空天飞行器对可重复使用热防护材料提出耐极

端高温、耐重复烧蚀、高结构可靠、轻量化及经济性

等多重要求，传统单一材料体系难以满足。陶瓷基复

合材料可通过多相复合与多尺度结构设计，在继承超

高温陶瓷材料的高熔点、耐烧蚀等优异特性的同时，

借助纤维增强与界面调控显著提升了材料的损伤容

限和抗热震性能，从而在极端力−热−化学耦合环境下

表现出优异的综合性能和可重复使用潜力。因此，以

超高温陶瓷为基体的陶瓷基复合材料成为当前满足

上述苛刻要求的重点研究方向。 

2.1.1    材料组成

陶瓷基复合材料主要由陶瓷基体、增强体和界面

相 3部分组成，三者协同作用，赋予了陶瓷基复合材

料优异的综合性能。陶瓷基体是陶瓷基复合材料的

主体，其主要起到耐高温、耐氧化烧蚀以及抵御环境

侵蚀等作用。常见的基体材料主要包括碳基体、碳化

硅基体、氧化物基体、氮化物基体。碳基体复合材料

主要应用于惰性环境或者还原性环境中，如碳纤维增

强碳基复合材料，其随温度升高而强度增加，并且具

备优异的抗热冲击性能，但其抗氧化性能较差，若在

氧化环境中使用，常见方法是在其表面制备抗氧化涂

层。碳化硅基体是应用十分广泛的陶瓷基体，SiC具

有优异的高温抗氧化性能，其在氧化环境中生成

SiO2 氧化层，阻隔内层 SiC被进一步氧化侵蚀。氧化

物基体主要包括氧化铝、莫来石、铝硅酸盐等，主要
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优点是无氧化的问题，但其高温抗蠕变能力相对较

差，且与部分增强体存在热膨胀系数失配。氮化物基

体如氮化硅，具有高硬度、良好的抗热震性以及较高

的断裂韧性。

增强体主要起到承载作用，是陶瓷基复合材料优

异抗热震性能和高损伤容限优势的主要来源。增强

体主要分为连续增强体和非连续增强体。目前广泛

使用的连续纤维增强体主要有碳纤维和碳化硅纤

维。碳纤维是目前唯一能够在 3000℃ 以上保持高比

强度、高比模量且热膨胀系数极低的纤维，并且可便

捷地通过编织、针刺制成各类预制体，但其最大缺点

是在高温氧环境中会迅速氧化。碳化硅纤维具有更

好的抗氧化性能，可在 1300℃ 以内长期服役，但在更

高温度下碳化硅纤维性能会严重退化。非连续增强

体包括颗粒和晶须，如碳化硅颗粒、短纤维单晶，对韧

性的改善效用有限。

界面处于纤维和基体的中间，起到保护纤维的作

用，通过裂纹偏转、界面脱黏等方式起到增韧效果。

常用的界面相包括热解碳界面、碳化硅界面、氮化硼

界面等。不同界面相具有一定的性能差异，根据应用

需求选择单层界面相及构建多层界面相，是保障陶瓷

基复合材料性能的重要环节。 

2.1.2    制备工艺

陶瓷基复合材料制备方法及工艺流程图如图 4[26]

所示，主要包括化学气相沉积 /渗透（chemical  vapor

deposition/infiltration，CVD/I）、浆料浸渍、聚合物前驱

体浸渍裂解（polymer impregnation and pyrolysis，PIP）、

反应熔体渗透（reaction melt infiltration，RMI）、热压烧

结（hot pressing，HP）等。各种制备方法的核心目标都

是将陶瓷基体均匀、致密地引入纤维预制体，获得性

能优异的复合材料。不同的制备方法在基体致密化

程度、对纤维损伤程度、微观结构和复合材料性能等

方面存在显著差异。因此，根据应用需求选择合适的

制备工艺是实现复合材料特定性能与工程化应用的

关键环节。

1） 化学气相沉积/渗透法。化学气相沉积/渗透是

将气态前驱体在高温下通入多孔纤维预制体孔隙中，

气态前驱体在纤维表面发生反应，生成固态陶瓷基体

并沉积在预制体内。通过精确控制反应温度、压力和

气相组成，能够实现复合材料由内而外的致密化。化

学气相沉积制备的陶瓷基复合材料致密度高，对纤

维损伤小，可以获得具有优异力学性能的陶瓷基复合

材料。但其工艺周期长，设备复杂，因此其制备成本

较高。

2） 浆料浸渍与热压烧结法。浆料浸渍法是将陶

瓷基体粉末、有机溶剂及分散剂等混合，以制备稳定

悬浮的浆料，将纤维预制体浸渍于浆料中，并通过震

荡、抽真空等方式，使得陶瓷基体颗粒充分填充纤维

预制体孔隙，后经干燥、热解排胶去除有机组分。最

后结合热压烧结法在高温下施加压力进行致密化烧

结。该方法工艺简单，成本较低。但热压烧结施加的

高温和压力会导致纤维损伤，降低力学性能。

3） 前驱体浸渍裂解法。前驱体浸渍裂解法是选

用具有目标陶瓷组分的有机前驱体，并溶解于溶剂中

制成液体形态。将纤维预制体置于前驱体溶液中，通

过抽真空等方式提高浸渍效率，随后在惰性气氛下高

温裂解，使有机前驱体转化为陶瓷基体。该方法制备

温度低，通常低于 1100℃，因此对纤维损伤较小，且更

易实现复杂结构材料成型。但其致密化过程需多次

循环，制备周期较长。

4） 反应熔渗法。反应熔渗法是将熔融金属包覆

多孔预制体，在高温真空条件下，熔融金属在毛细管

力作用下渗入预制体，并与预制体中的反应物发生原

位反应，生成致密的陶瓷基体。此方法工艺周期短，

致密化效率高，但工艺温度较高，可能对纤维造成损

伤，且反应生成的基体中通常含有未反应的残余金属

相，这会降低材料的高温蠕变性能。 

 

Fibre selection

Weaving/preforming

Interface desired?

Interface preparation

CVI/CVD ED/EPD PIP Sol-Gel

Hybrid processing?

Matrix formation

PIP RMI SIP CVI

Consolidation required?

Consolidation

HP PS SPS HIP

End product

图 4　陶瓷基复合材料制备方法及工艺流程
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2.1.3    材料体系

陶瓷基复合材料的性能不仅取决于制备工艺，也

取决于基体、增强体和界面相的选择与组合。根据耐

温及应用特点，可分为高温用陶瓷基复合材料和超高

温用陶瓷基复合材料。其中，高温用陶瓷基复合材料

通常以碳化硅、氧化物为基体，其长期使用温度一般

不超过 1600℃，主要应用于航空发动机、燃气轮机等

高温结构部件。而超高温用陶瓷基复合材料一般指

熔点超过 3000℃ 的难熔金属硼化物、碳化物或氮化

物为基体的复合材料，其设计使用温度可达到 1800℃

以上乃至 3000℃，主要针对空天飞行器鼻锥、翼前缘

等极端气动热环境。目前，研究最为广泛的陶瓷基复

合材料体系主要包括碳纤维增强碳化硅基复合材料、

碳化硅纤维增强碳化硅基复合材料、氧化物/氧化物

陶瓷基复合材料、超高温陶瓷基复合材料。

1） 碳纤维增强碳化硅基复合材料。碳纤维增强

碳化硅基复合材料是当前应用最成熟的高温结构陶

瓷基复合材料体系之一[27−29]，该体系以高性能连续碳

纤维作为增强体，以碳化硅陶瓷作为基体。连续碳纤

维赋予材料高比强度和低密度的优势，碳化硅基体赋

予材料在高温下的优异抗氧化性能。但在超过 500℃

的有氧环境下，碳纤维面临严峻挑战，易被氧化从而

导致力学性能急剧退化，因而促进环境障涂层的发展。

2） 碳化硅纤维增强碳化硅基复合材料。碳化硅

纤维增强碳化硅基复合材料是面向更高温度有氧环

境的重要材料体系，具有更好的高温抗氧化性，在航

空发动机涡轮外环、核包壳材料以及燃气轮机等领域

具有广阔的应用前景[30−31]。

3） 氧化物/氧化物陶瓷基复合材料。氧化物/氧化

物复合材料体系由氧化物纤维（如氧化铝纤维、莫来

石纤维）和氧化物基体（如氧化铝、莫来石）组成，该体

系具备本征抗氧化能力，因此可在高温氧化环境下长

期稳定服役。但其耐温上限有限，限制了其在超高温

环境下的应用。

4） 超高温陶瓷基复合材料。超高温陶瓷基复合

材料通常以熔点超过 3000℃ 的难熔金属硼化物、碳

化物和氮化物为陶瓷基体，如 ZrB2、HfB2、TaB2、ZrC、

HfC、TaC、TaN等[17]（熔点如图 5[32]所示），常以连续碳

纤维作为增强体，具有耐极端高温、抗氧化烧蚀等优

势，是空天飞行器热防护系统的关键候选材料。
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图 5　常见超高温陶瓷的熔点
 

综合对比上述 4类陶瓷基复合材料体系：碳化硅

纤维虽在高温下比碳纤维表现出更好的抗氧化性能，

但在超过 1600℃ 的高温环境中力学性能发生显著退

化；氧化物/氧化物陶瓷基复合材料虽具备本征抗氧化

特性，但其耐温上限受限，无法满足可重复使用空天

飞行器对超过 2000℃ 的超高温热防护的苛刻要求；

相比之下，碳纤维在惰性气氛或有效保护下展现出

“强度随温度升高而增加”的特性，赋予其在超高温

环境中独特的力学优势。因此，以碳纤维为增强相、

超高温陶瓷为基体的超高温陶瓷基复合材料，有效

结合了碳纤维的高比强度及优异的抗热震性能，同时

通过超高温陶瓷基体的高温抗氧化烧蚀能力对碳纤

维实现有效保护。该体系在耐极端高温、抗重复烧

蚀、轻量化设计及结构−功能一体化等关键性能上展

现出显著系统性优势，从而成为目前最具潜力满足可

重复使用空天飞行器热防护系统严苛要求的前沿材

料体系。 

2.2    可重复使用超高温陶瓷基复合材料研究进展

随着空天飞行器朝着更高速度、可重复使用的方

向发展，对热防护材料的综合性能提出了更为严苛的

要求。超高温陶瓷基复合材料因其优异的耐极端高

温、抗氧化烧蚀、高比强度以及抗热震性能，成为实

现多次往返空天飞行器热防护系统的关键材料体

系。在服役过程中，可重复使用超高温陶瓷基复合材

料需经受“发射—在轨—再入”的多次循环，期间承受

严酷的气动加热、高速粒子冲刷以及复杂应力状态的

反复作用。这种重复的力−热−化学多场耦合环境，会

引发材料发生氧化层的动态演化、纤维性能退化、结

构劣化等一系列不可逆的物理化学变化，最终导致烧
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蚀率上升及力学性能衰减。因此，提升其抗重复烧蚀

性能的核心在于深刻理解并有效调控这些在循环过

程中不断累积的退化机制。近年来，国内外研究团队

围绕该核心目标，在材料组分设计、纤维与界面调

控、微结构优化、轻量化设计以及先进制备工艺等方

面展开系统研究，并取得一系列重要进展。 

2.2.1    材料组分设计与优化

材料组分设计与优化是提升超高温陶瓷基复合

材料抗重复烧蚀性能的关键思路，其研究范式从最初

的静态相组成设计，逐步发展为对氧化层动态“演化−

失效”过程的有效调控，核心目标在于构筑高阻氧、抗

相变、低挥发的稳定氧化层。

首先，以 ZrB2 和 HfB2 为代表的单组元超高温陶

瓷奠定了可重复使用陶瓷基复合材料体系的基础。

这类材料具备极高的熔点、优异的热导率，成为热防

护系统的核心基体。在中低温氧化阶段（约 1100℃

以下），硼化物被氧化生成 B2O3 玻璃相，该液相能够

有效填补裂纹和孔隙，阻隔氧气进一步侵蚀材料。然

而，在超过 1100℃ 的环境中，B2O3 玻璃相在高温环境

中加速挥发，导致氧化层保护作用失效，材料发生氧

化烧蚀衰退。Fahrenholtz[33]证实了 ZrB2 在 1200 K以

下表现出被动氧化，但在高温下由于 B2O3 挥发而导

致 ZrB2 发生主动氧化。这一瓶颈推动材料体系向多

相复合方向发展。

继而，研究人员发现，将 SiC陶瓷作为第二相引

入，实现了复合材料高温长效抗氧化的关键突破，

ZrB2−SiC陶瓷在 1500℃ 空气环境下的氧化过程机理

如图 6[34]所示。研究表明，在 ZrB2 或 HfB2 基复合材

料中引入 15%~30%（体积分数）的 SiC，可显著提高材

料在 1600℃ 以上的抗氧化性能。SiC在烧蚀氧化后

形成 SiO2 玻璃相能够在 1600~2200℃ 形成一层致密

稳定的保护膜，有效阻隔氧气向内部扩散，从而为复

合材料提供长久保护。Zhang等 [35]针对 ZrB2−SiC

陶瓷材料体系，研究了其氧化过程中的动态演化机

制。在 1600℃ 以下，SiC含量对 ZrB2 的氧化过程没

有明显影响，当温度高于 1800℃ 时，SiC含量对 ZrB2

的氧化过程产生显著影响，且提出在超高温应用中，

SiC含量约占 ZrB2−SiC体系的 16%（体积分数）为最

佳值。Zhao等 [36]对比了 C/C−ZrC−SiC和 C/C−ZrC

复合材料的抗重复烧蚀行为，结果表明 C/C−ZrC−SiC

的质量损失低于 C/C−ZrC复合材料，表现出更优异的

抗重复烧蚀性能。

 
 

（a） 未氧化状态

（b） 初始氧化状态

（c） 升温至1500℃时的氧化状态

（d） 1500℃下的长时氧化状态
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ZrO2+SiO2
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图 6　ZrB2−SiC陶瓷在 1500℃ 空气环境下的氧化过程机理
 

然而，在 2200℃ 以上的超高温环境中，SiO2 玻

璃相会因加速挥发而失去保护作用。Chen等 [37]对

Cf/ZrB2−SiC复合材料进行 2500℃ 的重复烧蚀测试

（图 7[37]）。结果表明，材料经过 3次烧蚀后，表面玻璃

相大量挥发，同时在 ZrO2 相变应力下产生大量裂纹，

导致保护层丧失阻氧能力。为解决这一瓶颈，研究人

员通过多元掺杂来重构氧化层组成，旨在形成更高熔

点、更低氧扩散速率的氧化层，从而实现对氧化层在

超高温环境中性能的主动调控。Zeng等[15]在 C/C−SiC

复合材料中引入 TiC，由于与 Ti相关的氧化物挥发性

低于 Si相关氧化物，因此降低了氧化层的挥发损失，

但生成的 TiO2 熔点相对较低（~2130℃），导致其氧化

物黏度低，在高速气流冲刷下持续衰减。因此，再次

引入 ZrC生成 Zr1−xTixO2，提高了氧化物熔点，为内层

材料提供持久保护，在 2500℃ 下实现近零烧蚀，质量

烧蚀率降低至 0.008  mg/cm2。Liu等 [38−39]通过向 Cf/

ZrB2−SiC复合材料中引入 Al4SiC4 等改性剂，主动调

控玻璃相组成及黏度，烧蚀氧化后形成 Al2O3−SiO2 复

合玻璃相，显著降低玻璃相挥发，质量烧蚀率相比未

改性复合材料降低约 80%。Zhang等[40]通过在C/C−SiC

复合材料中添加不同含量的 Al，研究了 Al对复合材
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料抗重复烧蚀性能的影响，40%（质量分数）Al添加

量的材料抗重复烧蚀性能优于 20%（质量分数）材料

体系。

另一方面，在剧烈的循环氧化烧蚀过程中，氧化

层稳定性受到挑战。ZrB2/HfB2 氧化生成的 ZrO2/HfO2

在冷却过程中会发生相变，并伴随一定的体积变化。

这导致氧化层在循环烧蚀过程中产生内应力，因而引

发了氧化层开裂和剥落。为抑制相变，Chen等[41−42]和

Zhang等[43]在 Cf/ZrB2−SiC复合材料中引入 Y2O3 等稀

土元素，通过形成 Y−Si−O−t−Zr0.9Y0.1O1.95 纳米核壳特

殊结构，有效抑制 ZrO2 在循环过程中的相变，并通过

弥散分布的纳米晶缓解了 SiO2 玻璃相的挥发，实现复

合材料在 2500℃/300 s下重复烧蚀 10次后，表现出

近零烧蚀损伤（图 8[41]）。这项工作验证了超高温陶瓷

基复合材料作为可重复使用空天飞行器热防护材料

的可行性，并为提高超高温陶瓷基复合材料长时循环

烧蚀性能提供了新的发展方向。

近年来，高熵设计理念被引入到超高温陶瓷基复

合材料体系，通过构建多主元固溶体骨架，利用其特

有的“高熵迟滞扩散效应”[44−45]，显著降低氧化过程中

氧向内扩散的速率，起到抗氧化效果。Hu等[46−47]和 Cai

等[48−51]设计了 Cf/（CrZrHfNbTa）C−SiC高熵超高温陶

瓷基复合材料（图 9[46]），在 5 MW/m2 烧蚀条件下，复

合材料表面原位生成了以（Zr, Hf）6（Nb, Ta）2O17 为骨

架的高稳定氧化物保护层，SiO2 玻璃相与 Ta2O5 相互

作用，减缓了玻璃相挥发，线烧蚀率为 0.9 μm/s，质量

烧蚀率为 1.82 mg/s。 

2.2.2    纤维与界面调控

连续纤维的引入是陶瓷基复合材料克服陶瓷材

料本征脆性、实现非脆性断裂的关键。可重复使用超

高温陶瓷基复合材料中，纤维增强体不仅赋予材料优

异的力学性能和抗热震性能，还通过合理的界面设

计，实现了裂纹偏转等增韧机制，显著提升了材料的

损伤容限和结构可靠性。

目前，可重复使用超高温陶瓷基复合材料所采用

的主流纤维是聚丙烯腈（PAN）基碳纤维。PAN基碳

纤维的发展可追溯至 20世纪 50年代末，由日本大阪

工业技术研究所的近藤昭男首次以 PAN为原料，在

实验室成功制备得到 PAN基碳纤维。2010年，美国

Hexcel公司率先推出了商业化的第 3代 IM10型碳纤

维，拉伸强度高达 6.8 GPa，拉伸模量达到 310 GPa，为

超高温陶瓷基复合材料提供了关键基础。2016年，中

国科学院宁波材料技术与工程研究所率先研制出拉

伸强度为 4.86 GPa、拉伸模量为 541 GPa的国产M55J

 

（a） 复合材料表面烧蚀温度−时间曲线 （b） 烧蚀后的宏观形貌

（c） 烧蚀率曲线 （d） 烧蚀后XRD结果
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图 7　Cf/ZrB2−SiC复合材料在 2500℃ 下的重复烧蚀行为
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级碳纤维。

除了主流的 PAN基碳纤维外，以中间相沥青为

原料制备的沥青基碳纤维，因其优异的高导热特性，

在可重复使用超高温陶瓷基复合材料领域受到日益

广泛的关注。PAN基碳纤维由于石墨化程度相对较

低，导致其本征热导率较低（普遍低于 100 W/（m·K））。

而沥青基碳纤维在高温石墨化处理后，其形成了高度

有序的石墨晶格结构，沿纤维轴向呈现近乎理想的取

向排列，使其成为优异的导热体。高性能中间相沥青

基石墨纤维轴向热导率可达到 500~1000 W/（m·K），

是 PAN基碳纤维的 5~10倍，在热防护系统的热疏导

与热管理方面发挥重要作用。国际上于 20世纪 60年

代开始对沥青基碳纤维展开研究，1964年，日本群马

大学发明了通用沥青制造沥青基碳纤维的技术路

线。国内最早于 20世纪 70年代由上海焦化厂成功

研制出沥青基碳纤维[52]，随后中国科学院陕西煤炭化

学研究所、天津大学等单位开展了进一步的研究，并

取得一系列进展。全球碳纤维制造商及发展历程如

图 10[53]所示。

纤维/基体之间的界面对复合材料的力学行为和

抗氧化性能具有重要影响。界面相一方面可以起到
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图 8　Cf/ZrB2−SiC−Y2O3 复合材料重复烧蚀行为及烧蚀损伤机理 
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图 9　Cf/（CrZrHfNbTa）C−SiC高熵超高温陶瓷基

复合材料烧蚀机理示意
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保护纤维免受环境侵蚀的作用，另一方面，能够在材

料受力时通过发生裂纹偏转、界面脱黏等方式起到增

韧的作用。主流使用的界面相主要是热解碳（PyC）、

h−BN、SiC等。另外，研究人员开发了多种界面相组

合的方式以适应应用需求，提高材料性能。Ding等[54]

通过构建（PyC/SiC）3 多层界面，在 2200℃ 条件下

烧蚀，实现比单层 PyC界面更高的抗氧化性能，线

烧蚀率为（1.7  ±  0.4） μm/s，质量烧蚀率为（0.0427 ±  

0.0053） mg/（mm2·s），分别下降了~43% 和~21%。烧

蚀机理如图 11[54]所示。

 
 

SiC interface
PyC interface

Oxide layer
（component: Si, C, N, O）

Ablation
fringe

Transition
area

Ablation center

SiO2 B2O3

Volatilization

Ablation flame

SiO2 layer Pores

Cf/SiBCN

Cf（with（PyC/SiC）3 interface）
Si3N4

β-SiC

图 11　Cf/（PyC/SiC）3SiBCN复合材料烧蚀机理
 

除纤维/基体界面之外，涂层/基体之间的界面设

计同样至关重要，直接决定涂层在热震、机械冲击和

重复烧蚀等极端环境下的服役寿命。Ren等[55]在 C/C

复合材料表面首先制备了一层 SiC过渡层，然后再通

过化学气相沉积和大气等离子喷涂的工艺沉积制备

了一层 HfC纳米线增强的 HfC涂层。在 2.4 MW/m2

氧乙炔焰条件下循环烧蚀 3次，每次 60 s，该复合材

料表现出优异的抗重复烧蚀性能，质量烧蚀率和线烧

蚀率分别为 0.444 mg/s和−0.767 μm/s。 

2.2.3    轻量化与结构功能一体化设计

轻量化与结构功能一体化是可重复使用超高温

陶瓷基复合材料在工程应用领域的关键发展方向。

空天飞行器对减重的需求极为迫切，热防护系统质量

的降低能够显著提升飞行器的有效载荷和经济效

益。因此，在确保材料具备优异耐高温、抗烧蚀和力

学性能的前提下，实现材料体系低密度、高比强度和

高比模量成为研究重点。为实现轻量化目标，研究人

员主要从以下 3方面展开探索。
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图 10　全球碳纤维制造商及发展时间序列
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1） 预制体结构设计与纤维体积分数调控。通过

优化纤维预制体的编织和排布方式，如采用二维叠

层、三维针刺等，可控制纤维占整体材料的体积分数，

从而在考虑力学性能的前提下实现材料整体密度的

优化。近年来，研发人员也通过设计中空层结构等方

式，在维持一定刚度和强度的前提下，显著降低材料

体系的整体质量，并进一步提升了隔热性能，为轻量

化与隔热一体化提供了新路径。

2） 基体设计与梯度结构优化。在基体组分选择

方面，选用密度相对较低的 ZrB2（~6.1  g/cm3）替代

HfB2（~10.5 g/cm3），或者通过设计 Zr/Hf等超高温组

元的比例，可在保持超高温性能的同时有效降低材料

体系密度。Zou等 [56−57]和 Wang等 [58]设计了 Ta/Hf原

子比为 4∶1的 3D−Cf/Ta0.8Hf0.2C−SiC复合材料，通过

在 TaC中引入 Hf元素，实现复合材料高熔点与轻量

化的有效平衡。此外，引入低密度第二相（如 SiC、TiC

等）形成复合基体，亦有助于实现轻量化与性能平

衡。通过构建梯度结构，可在不同区域满足耐高温、

抗冲击和轻量化的需求，实现材料整体性能与轻量化

的最优配置。Hu等[47]基于毛细吸收和传输的仿生策

略研制得到的 Cf/（CrZrHfNbTa）C−SiC复合材料，在

0.74 g/cm3 的密度下，表现出优异的抗烧蚀性能和隔

热性能。但此类材料体系陶瓷基体的减少，增加了纤

维氧化和材料可靠性降低的风险。

3） 结构功能一体化设计。超高温陶瓷基复合材

料不仅可以作为热防护系统使用，还可以被设计作为

承载结构的重要部分，实现热防护与结构承载一体

化。通过结构设计将热防护层与承载结构融合，避免

传统热防护与承载结构分离所带来的质量冗余和连

接问题，是实现空天飞行器整体减重与提升结构效率

的关键技术路径。 

2.2.4    先进制备工艺创新

先进制备工艺是可重复使用超高温陶瓷基复合

材料实现优异性能、复杂构型和工程化应用的基础。

传统的单一制备方法往往难以兼顾高致密化、低纤维

损伤、复杂形状成型与低成本等要求。为此，近年来

研究人员通过发展新型工艺及复合工艺路线，在提升

材料综合性能和制备效率方面取得了显著进展。

1） 新型前驱体设计与前驱体浸渍裂解（PIP）优化。

PIP工艺因其成型温度低、对纤维损伤小、适用于复

杂构件制造而备受关注。其工艺创新主要集中于高

性能陶瓷前驱体的设计，通过合成陶瓷产率更高、热

稳定性更优的聚碳硅烷等新型前驱体，可有效减少裂

解周期和材料孔隙，从而降低制备成本和提高材料性

能。近年来，研究人员针对应用需求开发了 ZrC、ZrB2

等超高温陶瓷的前驱体。Li等[59]利用 ZrC前驱体制

备得到了 3D−Cf/ZrB2−ZrC−SiC复合材料，并验证了

其具备优异的高温抗氧化性能、抗烧蚀性能和良好的

力学性能。Zhang等[60]利用中国科学院过程工程研究

所开发的有机锆聚合物前驱体制备得到了 C/C−ZrC−

ZrB2−SiC复合材料，并研究了 SiC界面相对该复合材

料力学性能和抗烧蚀性能的影响，但并未公开这些有

机前驱体的研制方法。

2） 化学气相渗透 （CVI）工艺的强化与增效。

CVI是制备高性能陶瓷基复合材料的关键技术，但其

周期长、成本高是工程化应用的主要瓶颈。研究人员

通过温度梯度 CVI、压力梯度 CVI、强制流动热梯度

CVI、感应加热梯度 CVI等改进技术，实现对前驱体

气体传输和沉积的精准控制，显著提高了渗透效率和

基体均匀性。罗瑞盈等[61]采用温度梯度 CVI工艺，经

过 200~300 h，制备得到了 1.70~1.80 g/cm3 的 C/C复

合材料，沉积时间仅为常规 CVI工艺的 1/5~1/3。

3） 复合工艺路线的协同应用。单一的制备工艺

往往存在缺点，因此采用复合工艺制备可重复使用超

高温陶瓷基复合材料成为一种发展方向。常见的组

合包括 CVI+RMI、CVI+PIP等，利用 CVI制备界面层

保护纤维，再利用 RMI、PIP等方式实现快速致密化

和复杂构件成型。这些复合工艺能够在保证纤维性

能、提高致密化程度和降低制备成本之间取得较好的

平衡，是推动超高温陶瓷基复合材料走向大规模工程

应用的关键路径。Lu等 [62]和 Hu等 [63]通过“3D打

印+RMI”等复合工艺制备得到了沥青基短碳纤维 Csf/

ZrB2−SiC复合材料，利用固定取向沥青基短碳纤维的

高热导特性，显著降低了复合材料烧蚀表面响应温

度，在 5 MW/m2 烧蚀条件下表现出优异的抗烧蚀性

能，线烧蚀率为−0.17 μm/s，质量烧蚀率为 3.58 mg/s。

Feng等[64]通过 CVI+PIP的复合工艺制备得到了 B改

性的 SiC/HfC−SiC复合材料，在氧乙炔焰 2.38 MW/m2

的烧蚀条件下，3次循环烧蚀后，B改性的复合材料表

现出更好的抗重复烧蚀性能，源于 B元素引入后生成
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的 B2O3 起到一定的保护作用。 

3    结论与展望

超高温陶瓷基复合材料凭借其高熔点、优异的高

温抗氧化烧蚀性能、良好的抗热震性能以及轻量化的

特质，已成为可重复使用空天飞行器热防护系统的理

想材料体系。本文梳理了空天飞行器热防护材料的

分类及发展历程，以及可重复使用空天飞行器对热防

护材料的迫切需求，重点围绕超高温陶瓷基复合材料

在组分设计、纤维与界面调控、轻量化与结构功能一

体化、先进制备工艺等方面的研究进展进行综述。

在材料组分设计方面，通过引入 SiC第二相、多

元掺杂、稀土元素改性以及高熵设计等策略，显著提

升了复合材料在超高温和循环烧蚀条件下的抗氧化

烧蚀性能。在纤维与界面调控方面，PAN基与沥青基

纤维的发展为复合材料提供优异的力学与热管理基

础，而多层、多种界面结构的设计则进一步提升了材

料的抗氧化与增韧效果。在轻量化与结构功能一体

化方面，通过预制体结构优化、梯度设计及热防护−承

载一体化设计，实现材料性能与轻量化目标的协同提

升。在制备工艺方面，PIP、CVI等传统工艺的优化及

复合工艺开发，为高性能、复杂形状的可重复使用超

高温陶瓷基复合材料的工程化制备提供可行路径。

尽管超高温陶瓷基复合材料已取得显著进展，但

要真正实现其在可重复使用空天飞行器上的工程化

应用，仍需攻克以下 4方面核心挑战：（1） 长时循环力−

热耦合作用下的性能退化机制尚不明确。在重复的

极端热冲击、复杂机械载荷和应力的耦合作用下，材

料表面氧化层的形成、相变、开裂与剥落等行为复

杂，动态演化机制及失效机理仍需深入研究。需发展

原位表征与多尺度模拟相结合的研究手段，系统阐明

材料在重复使用过程中的性能退化机制与损伤累积

规律。（2） 纤维/界面体系在重复氧化环境中的耐久

性不足。碳纤维在高温有氧环境中的氧化问题仍是

制约材料重复使用的关键瓶颈。即使在基体及氧化

层的保护下，氧仍可能通过微裂纹渗入，导致纤维/界

面发生渐进式氧化损伤。发展兼具高温稳定性及裂

纹自愈合能力的新型抗氧化界面或涂层体系，是提升

材料循环服役寿命的重要方向。（3） 面向可重复使用

材料的性能预测与寿命评估方法缺失。可重复使用

空天飞行器对材料的性能预测及寿命评估提出了新

的要求。目前尚缺乏能够融合材料微观结构演化、宏

观性能退化的多尺度寿命预测模型。需结合大数据

与人工智能，构建从材料制备到服役退化的全链条性

能预测框架，实现材料在极端服役环境下性能退化行

为的准确预测与寿命评估。（4） 低成本、高效率制备

工艺与工程化应用之间存在差距。现有高性能制备

工艺成本高、周期长，制约可重复使用空天飞行器的

规模化应用和经济性要求。发展快速致密化、可适应

复杂构件成型的低成本制备技术，是推动该材料产业

化应用的关键。

展望未来，超高温陶瓷基复合材料凭借其耐高

温、抗烧蚀、轻量化和高可靠的显著优势，将会在可

重复使用空天飞行器、高超声速巡航飞行器、空天发

动机等尖端装备领域发挥不可替代的作用，为下一代

航空航天技术的发展提供关键材料支撑。
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Abstract　 Aerospace  vehicles  are  rapidly  evolving  towards  higher  speeds,  reusability,  and  lighter  weight.  Consequently,  thermal

protection  systems  face  severe  challenges,  including  extreme  temperatures,  repeated  ablation,  and  mechanical  loads.  Ultra−high

temperature ceramic matrix composites (UHTCMCs) are regarded as an ideal  material  for  next−generation reusable thermal protection,

due to key advantages such as high melting point, excellent ablation resistance, low density, high strength, and high reliability. This paper

systematically  reviews  the  main  categories  of  thermal  protection  materials  for  aerospace  vehicles  and  analyzes  the  performance

requirements  for  reusable  systems.  The  discussion  focuses  on  recent  research  progress  in  the  most  promising  UHTCMCs,  particularly

regarding resistance to repeated ablation. Key aspects covered include material composition design and optimization, fiber and interface

tailoring,  lightweight  and  integrated  structure−function  design,  and  advanced  fabrication  processes.  Studies  indicate  that  the  repeated

ablation  resistance  and  structural  reliability  of  UHTCMCs  have  been  significantly  improved.  These  advances  result  from  composition

optimization methods−such as  multi−phase compounding,  rare−earth modification,  and high−entropy design−combined with innovative

fiber  and  interface  engineering.  Looking  ahead,  further  research  should  address  several  key  challenges:  understanding  performance

degradation  under  long−term  cyclic  thermal−mechanical  coupling,  enhancing  the  durability  of  fibers  and  interfaces  in  oxidative

environments,  developing  life  prediction  and  assessment  methods,  and  advancing  low−cost,  efficient  manufacturing.  Cross−scale

mechanistic studies and engineering application efforts in these areas are essential to enable the practical use of UHTCMCs in advanced

reusable aerospace vehicles.

Keywords　 ultra−high  temperature  ceramic  matrix  composites  (UHTCMCs);  reusability;  aerospace  vehicles;  thermal  protection

system ●
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