
Горячие материи  
холодного космоса: 
опыт изготовления и тестирования  
отечественных теплозащитных  
материалов

Один из барьеров на пути чело-
века в космос связан с необходи-
мостью преодоления большого 
нагрева поверхности возвращае-
мого на Землю корабля, движуще-
гося с высокой скоростью в плот-
ных слоях атмосферы. Значи-
тельная часть его кинетической 
энергии за счет торможения и ади-
абатического сжатия воздуха пере-
ходит в тепловую. Для спускаемого 
летательного аппарата (ЛА) мас-
сой около 3 т, как у классического 
«Союз ТМА-М», она составляет 
около 1010 Дж. При массе тепло-
вой защиты в 15–20% от массы ЛА 
оценка для разогрева материала 
даже при его равномерном нагреве 
дает несколько тысяч градусов. 
Нужен технический барьер, охра-
няющий человека внутри от такого 
экстремального теплового потока.  
С этой проблемой столкнулись 
и при создании высокоскорост-
ных самолетов, но для космиче-
ских аппаратов она стояла осо-
бенно остро и все еще не может 
считаться окончательно решенной. 
В авиационной технике большой 
потенциал охлаждения поверхно-
сти, контактирующей с высокоско-
ростным воздушным потоком, 

связан с возможностью прокачки 
топлива через соответствующие 
конструкции. При этом активное 
охлаждение требует сложных кон-
туров подачи и отвода жидкости, 
что заметно увеличивает массу 
аппарата. У космических кора-
блей такого запаса топлива нет, 
особенно на стадии спуска, поэ-
тому приходится работать преи-
мущественно с пассивными систе-
мами охлаждения и с пассивной 
тепловой защитой, всевозможные 
варианты которой реализовыва-
лись на разных этапах развития 
техники. В большинстве случаев 
это подразумевает комбинацию 
физических механизмов, таких 
как низкая теплопроводность, 
абляция и т.д. Первыми про-
блему защиты от аэродинамиче-
ских тепловых нагрузок при входе 
в атмосферу решили советские 
инженеры, которые на головной 
части ракеты Р5-М С.П. Королева 
применили абляционное покры-
тие на основе асботекстолита [1, 2].  
Затем на протяжении многих лет 
с этой целью на баллистических 
ракетах и спускаемых космиче-
ских аппаратах присутствовали  
аблирующие теплозащитные 
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покрытия с полимерной матри- 
цей [3]. Так, например, еще в 
начале 1990-х гг. в НАСА был 
представлен и до настоящего вре-
мени применяется композицион-
ный материал на основе пористого 
углерода и фенолформальдегидной 
смолы PICA (Phenolic Impregnated 
Carbon Ablators) [4].

Изменение концепции кос-
мических аппаратов в сторону 
их многоразового использова-
ния модифицировало и требова-
ния к теплозащитным материа-
лам (ТЗМ). По сравнению со спу-
скаемыми кораблями капсульных 
схем («Союз») траектория спу-
ска многоразовых (Space Shuttle 
и «Буран») более плавная, но за 
счет аэродинамического тор-
можения отдельные участки 
поверхности носового обтека-
теля и передней кромки крыла 
могут нагреваться до 1900 К.  
Для многократной эксплуатации 
(до 100 полетов) оболочки обте-
кателя и передних кромок крыла 
изготавливались из углерод- 
углеродных композиционных 
составов, а большая часть поверх-
ности аппарата была покрыта 
плитками из спеченных воло-
кон кварцевого стекла с макси-
мальной рабочей температурой  
около 1500 K [5–8]. Их теплоза-
щитный эффект связан с низ-
кой теплопроводностью и высо-
кой теплостойкостью. Тихой 
революцией в этой области был 
материал ТЗМК теплозащиты 
«Бурана», где советские ученые 
и инженеры добились не просто 
производства плиток из оксид-
ных волокон микронного диа-
метра, но, в отличие от амери-
канского аналога, обеспечили 
сеть механических связей между 
данными волокнами (рис. 1).  
Это повышало механическую 
прочность и делало материалы 
устойчивее к многократным 
нагрузкам [7]. Отметим, что испы-

тания ТЗМК в свое время выпол-
нялись и на плазматронных стен-
дах Института тепло- и массооб-
мена. Эксплуатация систем Space 
Shuttle показала, что на их эффек-
тивность критическим образом 
влияло обслуживание функцио-
нально неразрушаемой плиточ-
ной тепловой защиты, имеющей 
площадь около 1000 м2 и требую-
щей после каждого полета только 
на осмотр и восстановительный 
ремонт около 40 тыс. человеко- 
часов [7]. В конечном счете все 
еще относительно низкие меха-
ническая прочность плиток из 
спеченных волокон кварцевого 
стекла и температура эксплуата-
ции стали причинами поиска и 
совершенствования альтернатив-
ных вариантов тепловой защиты 
для многоразовых космических 
систем нового поколения. 

 Важные требования к таким 
материалам – высокая темпера-
тура плавления (сублимации), 
стойкость к тепловому удару и 
низкая плотность. Именно такое 
сочетание встречается редко и тре-
бует специальных подходов. Туго-
плавкие металлы, потенциально 
пригодные для подобных задач, 
характеризуются очень высокой 
плотностью, превышающей тако-
вую даже у железа в полтора-два 
раза. Керамические материалы, 
которые работоспособны при тем-

пературах 2000 К и выше, в боль-
шинстве своем достаточно хрупки, 
плохо переносят вибрации, трудно 
поддаются механической обра-
ботке, а многие из них еще и не 
выдерживают теплового удара, 
когда скорость нагрева поверхно-
сти составляет несколько десятков 
градусов в секунду. 

В последние годы проблема 
поиска новых ТЗМ получила 
новый импульс в связи с разви-
тием гиперзвуковых ЛА и аппа-
ратов типа SpaceLiner. При этом 
материалы должны быть устой-
чивы уже до 2000 К, выдерживать 
высокие знакопеременные сило-
вые нагрузки, а также обладать 
химической и эрозионной стой-
костью. На наш взгляд, принци-
пиальная разница между двумя 
упомянутыми проблемами и 
соответствующими материа-
лами состоит в том, что для спу-
скаемых объектов характерное 
время воздействия экстремаль-
ных тепловых нагрузок состав-
ляет несколько минут, а для 
современных аппаратов, долгое 
время перемещающихся в плот-
ных слоях атмосферы, оно выше 
на порядок и может достигать 
нескольких десятков минут. Эта 
разница обусловливает и новые 
требования. Так, например, тра-
диционная основа для теплоза-
щиты – углеродный материал – 

Рис. 1. Сравнение микроструктуры материалов легковесных керамических  
теплозащитных покрытий: а – Li-900 плотностью 144 кг/м3 (Space Shuttle, США),  
б – ТЗМК-10 плотностью 150 кг/м3 («Буран», СССР) [7, 8]

а б
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не способна длительное время 
выдерживать воздействие высо-
ких температур в окислительной 
атмосфере [10].

Важно отметить существен-
ную особенность эксплуатации 
материалов при экстремальных 
тепловых нагрузках, вызванных 
аэродинамическим нагревом в 
высокоскоростных потоках воз-
духа. Катализируемые поверх-
ностью реакции рекомбина-
ции могут увеличить локальные 
тепловые потоки в несколько раз 
в условиях входа космического 
аппарата в атмосферу Земли [11]. 
С этой точки зрения знание для 
конкретных материалов пара-
метров процесса рекомбинации, 
катализируемой поверхностью 
в высокоэнтальпийных газовых 
потоках, является критически 
важным для создания современ-
ных теплозащитных материалов. 

Основу для их нового поко-
ления составляют карбиды, 
нитриды и бориды переходных 
металлов IV–V групп периоди-
ческой системы. Эти соединения 
обладают наибольшей величиной 
температуры плавления и твердо-
сти, имеют достаточно широкую 
область гомогенности и в мень-
шей степени подвержены вли-
янию окислительных атмосфер. 
Отметим, что большинство жаро-
прочных материалов с темпера-
турой плавления выше 2700 °С 
характеризуется плотностью от 
5 г/см3 (TiC, 4,94 г/см3, 3100 °С) и 
выше [12]. Только карбид крем-
ния при плотности 3,2 г/см3 тер-
модинамически стоек в твердом 
виде до 2820 °С. При этом наибо-
лее тугоплавкие соединения, такие 
как карбид гафния HfC (12,76 г/см3,  
~3900 °С), карбид тантала TaC 
(14,50 г/см3, ~3880 °С) и наибо-
лее тугоплавкий из элементов – 
вольфрам W (19,25 г/см3, 3422 °С), 
проигрывают карбиду кремния  
в 4–6 раз с точки зрения плот-

ности и могут рассматриваться 
только как материалы для покры-
тий, которые в том числе сни-
жают каталитическую активность 
теплозащитной поверхности. 

По описанным выше причи-
нам в последнее время в каче-
стве перспективного материала 
для тепловой защиты рассматри-
вается карбидокремниевая кера-
мика [13–15]. Отметим, что уже 
в начале 1970-х гг. она использо-
валась в качестве ТЗМ для кон-
струкций МГД-генератора [16]. 
Важно, что создавать и тестиро-
вать прототипы таких материалов 
впервые в отечественной прак-
тике начали в ИТМО [17], бла-
годаря как существующей науч-
но-технической школе, так и 
новым изысканиям, нацеленным 
на создание и обработку карбидо-
кремниевой керамики различного 
функционального назначения. 

Важный аспект применения 
карбида кремния в качестве ТЗМ –  
поиск механизмов и методов 
подавления его каталитической 
активности в высокоэнтальпий-
ных газовых потоках. Так, было 
установлено, что при прогреве 
поверхности образцов из этого 
материала до 1700 К в потоке 
воздушной или азотной плазмы 
температура лицевой поверхно-
сти скачкообразно увеличивается 
до 2500 К [18]. Это объясняется 
потерей поверхностной защит-
ной пленки из диоксида кремния, 
образующейся там изначально за 
счет окисления SiC при изготов-
лении образцов, и кратным уве-
личением теплового потока, обу-
словленного химическими реак-
циями [18]. 

Таким образом, краеуголь-
ным камнем карбидокремниевых 
керамик является высокая ката-
литическая активность в высоко-
энтальпийных воздушных пото-
ках, а основным методом ее пода-
вления – термобарьерные пленки, 

в частности из диоксида крем-
ния, на поверхности таких мате-
риалов. Судя по литературным 
источникам, большинство образ-
цов карбидокремниевой кера-
мики, тестируемых в качестве 
ТЗМ, получают методом самоспе-
кания (self-sintered ceramics, self-
bonded ceramics), когда происходит 
нагрев до температуры, близкой 
к температуре плавления самого 
карбида кремния. В этом случае 
в керамике отсутствует свобод-
ный кремний. Коллективом авто-
ров данной работы была усовер-
шенствована технология реакци-
онного спекания для получения 
на основе порошковых материа-
лов высококачественной карбидо-
кремниевой керамики типа Si/SiC 
(reaction bonded – RB SiC) [19, 20],  
особенность которой – в исполь-
зовании данного процесса с добав-
лением существенного количе-
ства кремния (10–20 об.%), плотно 
заполняющего пористое про-
странство карбидокремниевой 
матрицы. Технологическая схема 
получения состава позволяет 
при необходимости увеличить 
количество свободного кремния  
до 30–40%. Была сформулиро-
вана и экспериментально прове-
рена идея эффективности приме-
нения разработки для наружного 
слоя композитной теплозащиты. 
В отличие от большинства трудов 
по данной тематике, акцент сделан 
не только на термостойкости мате-
риала, но и на частичном поглоще-
нии им теплового потока за счет 
фазовых переходов плавления и 
испарения соединения, заполняю-
щего пористое пространство кар-
бидокремниевой матрицы [21]. 
Материал также имеет более низ-
кую каталитическую активность, 
связанную с образованием на его 
поверхности большого количества 
диоксида кремния за счет его плав-
ления и окисления (в окислитель-
ной среде). Отметим, что в данном  
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случае тугоплавкая матрица 
SiC (Тпл=2820 °С) обеспечивает  
механическую прочность и ста-
бильность геометрии изде-
лия, а плавление (Тпл=1415 °С)  
и испарение (Ткип=2350 °С) крем
ния отвечают за поглощение 
части тепловой энергии. Мате-
риал с похожим принципом 
действия известен – это псев-
досплав вольфрам-медь [22],  
но его плотность выше в 5,5 раза.

Технология изготовления мате-
риала RB SiC, которым запол-
няются поры карбидокремние-
вой матрицы, позволяет путем 
повторной высокотемператур-
ной обработки в вакууме уда-
лить (испарить) свободный крем-
ний из порового пространства и 
после этого пропитать образец 
другим, относительно легкоплав-
ким составом. Возможно, что най-
дется тот, который за счет фазо-
вых переходов плавления и испа-
рения позволит поглотить наиболь-
шее количество тепловой энергии.  
В качестве критериев отбора та- 
ких материалов можно рассма-
тривать температуры плавления и 
испарения, а также их плотность. 
Для использования в составе 
теплозащитного композита темпе-

ратура плавления не должна быть 
слишком низкой (Тпл≥1000 °С).  
С другой стороны, температура 
кипения материала-заполнителя 
должна быть ниже температуры 
распада тугоплавкой карбидокрем- 
ниевой матрицы Ткип < 2820°С.  
На основании описанных выше 
критериев было отобрано 5 под-
ходящих заполнителей – крем-
ний, хром, марганец, никель и 
медь. Ванадий, иттрий, кобальт, 
железо, бериллий, скандий были 
исключены по причине высокой 
температуры кипения. Алюми-
ний, магний, серебро не подошли 
из-за низких температур плавле-
ния. Анализ показал, что кремний 
оптимален для заполнения пор. Его 
плавление и испарение при про-
чих равных условиях при 30%-ной  
пористости карбидокремниевой 
матрицы позволяют поглотить 
наибольшее количество тепловой 
энергии. При этом средняя плот-
ность композита уменьшается  
на 8% при заполнении пор крем-
нием, в то время как для дру-
гих вариантов она увеличивается  
на 35–50%. Испытания на плазма-
троне в условиях тепловой нагрузки 
до 7 МВт/м2 показали хорошую 
стойкость образца к температу-

рам выше 2000 °С и к скоростям 
нагрева порядка 70 К/с (рис. 2а).  
Скорость уноса материала заметно 
ниже, чем даже у псевдосплава 
вольфрам-медь, испытанного в ана-
логичных условиях. Микрострук-
турный анализ шлифов полностью 
подтвердил гипотезу о плавлении 
и испарении кремния из порового 
пространства и частичном погло-
щении тепла высокоэнтальпий-
ного газового потока за счет фазо-
вых переходов (рис. 2б). 

Еще одним разработанным 
и испытанным объектом стал 
керамоматричный композит  
C/Si/SiC на основе силицирован-
ной многослойной углеродной 
ткани (рис. 2в), представляющий 
собой склейку из нескольких ее 
плотных слоев, изготовленную  
на основе ПАН-волокна. Было 
протестировано несколько вари-
антов. Лучший результат по меха-
ническим свойствам конечного 
продукта показало связующее на 
основе фенолформальдегидной 
смолы (бакелитовый лак ЛБС-1). 
Такой тип материала видится нам 
наиболее перспективным с точки 
зрения создания тонкостенных и 
легковесных теплозащитных кон-
струкций, поскольку его плот-
ность – всего 1,9 г/см3, а коэффи-
циент теплопроводности ниже  
в 40–50 раз, чем у карбидокрем-
ниевой керамики, полученной на 
основе порошкового сырья. 

Дальнейшим развитием темы 
ТЗМ стало создание образцов, 
полученных прессованием и спе-
канием измельченных углерод-
ных волокон, силицированных 
предварительно в парах кремния 
(рис. 2г). Такой материал занимает 
промежуточное положение между 
полученным по порошковой тех-
нологии и на базе многослойной 
углеткани. 

Существует немало вопросов, 
связанных как с разработкой 
крупноразмерных конструкций 

Рис. 2. Изготовленные образцы материалов на основе силицированной углеткани 
(в) и силицированных углеродных волокон (г), процесс их тестирования на 
плазматронном стенде (а, д) и подтверждение удаления кремния из порового 
пространства карбидокремниевой керамики после тепловых испытаний 
(микрошлиф поперечного сечения образца, серые области – карбид кремния, 
черные – пустые поры, светло-серые – поры, заполненные кремнием) (б) 
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из полученных материалов, так и 
с улучшением всего комплекса их 
свойств. Однако результаты все-
ляют надежду на развитие дан-
ной тематики в рамках деятель-
ности отечественных исследова-
тельских команд. 

Авторы выражают благо-
дарность кандидату техниче-
ских наук В.В. Чупрасову и канди-
дату технических наук М.С. Тре-
тьяку, которые всю свою профес-
сиональную карьеру в Институте 
тепло- и массообмена посвятили 
теплозащитным материалам, 
чей опыт и знания вдохновили 
на проведение данных исследова-
ний и благодаря чьим знаниям и 
стараниям получены описанные 
результаты.
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