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热暴露对陶瓷隔热瓦表面硼硅玻璃 
涂层组织的影响 

孙宇雷 a，李明伟 a，钟业盛 b，史丽萍 b，赫晓东 b 

（哈尔滨工业大学 a.金属精密热加工国家级重点实验室  

b.复合材料与结构研究所，哈尔滨 150001） 

摘  要：目的 研究大面积可重复使用刚性陶瓷瓦表面高辐射率硼硅玻璃涂层在服役温度条件下微观组织的

演变情况。方法 采用在 1250 ℃和 1300 ℃下热暴露的方法来模拟涂层服役温度环境，借此研究涂层微观组

织高温下的演变规律。采用扫描电子显微镜（SEM）对热暴露前后涂层的微观形貌进行了表征，利用 X 射

线衍射仪（XRD）表征了涂层热暴露前后的物相组成。结果 1250 ℃和 1300 ℃热暴露之后，涂层表面出现

微孔，尤其在辐射剂颗粒（MoSi2、SiB4）聚集区域，且微孔数量随热暴露次数的增加而增多。1300 ℃下热

暴露 5 次后，中间过渡层发生烧结分层现象，靠近表面一侧逐渐变致密并与表面层烧结在一起，而另一侧

则逐渐和基体烧结在一起。涂层热暴露后有方石英相析出，且析晶量与热暴露次数呈正相关关系。        
结论 1300 ℃下热暴露后，中间过渡层逐渐破坏，涂层由双层结构转变为单层结构，其抗热震性能下降，易

产生裂纹、脱落等问题。高温热暴露析出方石英晶体将会影响涂层尺寸的稳定性。此外，高温热暴露导致

涂层中辐射剂成分氧化，生成微孔，破坏涂层致密性，降低其抗冲刷能力，更易引起涂层脱落。 
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Effect of Thermal Exposure on Microstructure of Borosilicate  
Glass Coating on Ceramic Insulation Tile 

SUN Yu-leia, LI Ming-weia, ZHONG Ye-shengb, SHI Li-pingb, HE Xiao-dongb 

(a.National Key Lab for Precision Heat Processing of Metal, b.Center for Composite Materials  
and Structure, Harbin Institute of Technology, Harbin 150001, China) 

ABSTRACT: The work aims to study the microstructure evolution of high emissivity borosilicate coating on large area reusable 
rigid insulation tile in the ascent temperature environment. Thermal exposure was carried out to simulate the temperature condi-
tion of reentry at 1250 ℃ and 1300 ℃, so as to investigate the evolution rules of coating microstructure at high temperature. 
Scanning Electron Microscopy (SEM) and X-Ray Diffraction (XRD were respectively used to characterize the microstructure 
and the phase of coating before and after thermal exposure. The coating surface generated micropores after thermal exposure at 
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1250 ℃ and 1300 ℃, especially in the zone of radiation agent particle (MoSi2 and SiB4) aggregation. The number of micro-
pores increased with the number of thermal exposure. In addition, intermediate transition layer was re-sintered and stratified af-
ter 5 times of thermal exposure at 1300 ℃. The side near surface gradually became dense and was sintered together with the 
surface, while the other side was sintered with the substrate. Cristobalite phase precipitated on the coating after thermal exposure 
and the amount of crystallization was positively correlated with the number of thermal exposures. The intermediate transition 
layer is gradually destroyed and the structure of coating is also transformed from a two-layer to a single-layer after thermal ex-
posure at 1300 ℃. The capability of thermal shock resistance decreases and the coating is easy to cause crack, peeling, etc. The 
cristobalite precipitated on the coating after thermal exposure will affect the size and stability of coating. The thermal exposure 
can cause oxidation of the radiation component and form micropores, which reduce the compactness of surface coating and lead 
to the peeling of coating. 
KEY WORDS: ceramic insulation tile; borosilicate glass coating; thermal exposure; microstructure evolution; thermal oxida-
tion; failure modes 

可重复使用高超声速飞行器在临近空间飞行及

再入过程中，由气动加热造成的温度环境极其恶劣，

导致表面温度特别高，对飞行器的热防护系统

（Thermal Protection System，TPS）提出了苛刻的要

求[1-4]。刚性陶瓷纤维隔热瓦由于其优异的隔热性能、

极低的表观热导系数、质轻、抗冲刷和良好的维形能力，

以及高温下具有较好的力学性能等特点，成为目前航

天飞行器表面大面积热防护最主要的材料之一[5-6]。经

过多年的改进，先后发展出 LI（Lockheed Insulation）、
FRCI（Fibrous Refractory Composite Insulation）、

AETB（Alumina Enhanced Thermal Barrier）和 BRI
（Boeing Reusable Insulation）等一系列不同牌号类别

的陶瓷隔热瓦[7-9]。 
陶瓷瓦是应用于飞行器迎风面的大面积防热结构

材料，主要服役温度区间为 650~1250 ℃的中温区[10]。

为了避免隔热瓦被高速气流冲刷破坏并降低传入瓦

内的热量，通常在其表面涂覆具有良好抗氧化能力、

高辐射系数且能在较大温度变化范围内保持良好的

抗热震性的致密涂层。具有高辐射系数的涂层可将热

量通过辐射的形式散发到周围环境之中，消耗大量气

动热，从而高效地减少传入隔热瓦内的热量，达到理

想的隔热效果。涂层材料的主要成分为 3%~5%B2O3、

75%~90%SiO2 以及 1%~3%SiB4 等，通过大气喷涂的

方法可在隔热瓦表面喷涂制得抗热震性好且可重复

使用的复合涂层。可重复使用飞行器最大的特点是

“多次重复使用”，这与涂层的抗热震性能关系密切，

而影响陶瓷隔热瓦表面涂层材料抗热震性能的主要

因素为涂层和基体间热膨胀系数的不匹配和涂层结

构。由于航天飞行器所处的苛刻温度环境，涂层和隔

热瓦的主要成分都选取 SiO2，而这也最大限度地缓解

了涂层与基体之间热膨胀不匹配的问题。因此，涂层

结构是调节涂层抗热震性的关键因素。美国 NASA
曾公开一种应用于隔热瓦表面的致密单层涂层

（Reaction Cured Glass，RCG）[11]，它被成功地应用

于 LI-900 和 LI-2200 等第一代隔热瓦表面，但是由于

RCG 涂层单层结构的特性，使涂层和基体的结合界

面强度较弱，因而其抗热震性也较差。之后在 RCG
基础上，NASA 又研制出另一种具有多孔过渡层的双层

涂层（Toughened Unipiece Fibrous Insulation，TUFI）[12]，

与 RCG 单层结构涂层不同，TUFI 在制备过程中，涂

层粉料浸渗到了基体隔热瓦中，在涂层和基体的结合

界面处形成镶嵌结构的过渡层，极大地增加了涂层和

基体之间的界面结合强度，提高了涂层的抗热震性和

抗冲击性。实际上，多孔过渡层是在涂层/隔热瓦体

系的纵向上形成的由表及里密度递减的梯度结构，因

此过渡层在增强涂层和基体结合强度的同时，还在一

定程度上保持了基体多孔性的特点，故过渡层还通过

所存在的孔隙梯度，缓解了基体与涂层之间热膨胀系

数的差异，减缓了基体与致密表面层之间因热膨胀不

匹配所产生的应力。而后，TUFI 在 FRCI 及 AETB
上的成功应用，也证实其性能优异。 

在超高速飞行器的一次次服役飞行中，涂层也要

经历多次温升剧烈、高热通量的温度环境，其微观组

织和成分都可能发生变化[13]。由于超高速飞行器特殊

的服役环境，对热防护系统的首要要求就是可靠，而

涂层服役期间组织演变所引起的性能变化甚至退化，

则为热防护系统可靠性增添了不稳定因素，因此有必

要对涂层在其服役极限温度下的组织演变情况进行

研究。 
本文试图采用高温热暴露的方式来模拟涂层服

役期间特殊的温度环境，研究涂层在高温环境下的组

织演变、成分变化及其可能的失效形式。 

1  实验 

涂覆涂层的隔热瓦试样尺寸为 50 mm×50 mm× 
50 mm，隔热瓦基体原料为石英纤维和氧化铝纤维，涂

层的成分为石英粉（SiO2）、硼硅玻璃粉（SiO2·B2O3）、

SiB4 和 MoSi2。以无水乙醇为溶剂，将涂层原料粉末

球磨 24 h 后，通过喷涂的方法将涂层涂覆于隔热瓦
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表面，喷涂过程中喷枪压力为 4 个大气压，在 150 ℃
下烘干后，于 1250 ℃的空气氛围中烧制成复合涂层。 

热暴露实验在 KBF1600-Ⅳ箱式炉（南京南大仪

器厂）中实施，试验温度为 1250 ℃和 1300 ℃。实验

过程：将炉温升至设定温度后放入试样，待炉温回升

后计时 10 min，而后取出试样，冷却至室温，此为一

个热暴露周期。热暴露实验应最大限度地还原涂层服

役温度环境的特点——温升剧烈、热通量高。 
采用荷兰 FEI Quanta 200 FEG 扫描电子显微镜

（Scanning Electron Microscopy，SEM）表征热暴露

之后涂层的微观形貌。采用荷兰 PW4400 X 射线衍射

仪（X-Ray Diffraction，XRD）表征热暴露之后涂层

的物相组成。工作条件：波长 0.154 06 nm 的 Cu-Kα
射线，工作电压 40 kV，工作电流 40 mA，扫描步长

0.05°。 

2  结果及分析 

2.1  热暴露对涂层微观形貌的影响 

2.1.1  热暴露前微观结构 

图 1 为硼硅玻璃涂层未经热暴露时的微观形貌，

由图 1a 可见，涂层表面致密、均匀、无裂纹，但表

面不平整且存在凹凸起伏，主要是由于在烧结过程 
 

 
 

图 1  热暴露之前涂层形貌 
Fig.1 Morphology of coating before thermal exposure:  

(a) surface morphology of coating;  
(b) cross-section morphology of coating 

中，一些难熔物质（如 MoSi2 等）阻碍了涂层熔体的

铺展。此外，也可以观察到涂层熔体对其中辐射剂成

分（MoSi2、SiB4）产生了较为完整的包裹。由图 1b
可见，涂层截面结构为三段式双层涂层结构，最上层

为致密表面层，中间为多孔结构过渡层，最下层为网

状纤维多孔隔热瓦基体，表面层和过渡层厚度之和约

为 200 μm。其中，多孔过渡层是由表面涂层渗入到

隔热瓦纤维骨架上后烧结形成，过渡层与纤维骨架结

合良好，提高了涂层与基体之间的结合强度。 
涂层与刚性隔热瓦基体热膨胀系数的匹配性，直

接关系到涂层在制备和服役过程中微裂纹形成与开

裂，因此要尽可能地使涂层的热膨胀系数接近基体。

在升温过程中，当基体的热膨胀系数小于涂层的热膨

胀系数时，基体受到拉应力，涂层受到压应力，涂层

不容易开裂；当基体的热膨胀系数大于涂层的膨胀系

数时，基体受到压应力，涂层受到拉应力，在此过程

中涂层容易开裂。在降温过程中，当基体的热膨胀系

数小于涂层的热膨胀系数时，基体受到压应力，涂层

受到拉应力，涂层容易开裂；当基体的热膨胀系数大

于涂层的膨胀系数时，基体受到拉应力，涂层受到压

应力，在此过程中涂层不容易开裂。因此，只有当涂

层和基体的热膨胀系数相差较小时，不论在升温还是

降温过程中，产生的热应力越小，涂层的抗热震性能

就越好。而中间过渡层对于涂层/基体结构至关重要，

其极大地缓解了表面层和基体之间热膨胀不匹配的

问题，提高了涂层的抗热震性能，是涂层可多次重复

使用的关键。 

2.1.2  热暴露后涂层表面形貌 

图 2 为涂层在 1250 ℃热暴露之后的表面形貌，

图 3 为涂层在 1300 ℃热暴露之后的表面形貌。由图

2 和图 3 观察可以发现，在 1250 ℃和 1300 ℃下热暴

露之后，涂层宏观上仍旧保持完整，无断裂、剥落或

裂纹现象出现。但是，涂层热暴露之后，其表面出现

不同数量的微孔，且微孔数量随热暴露次数的增加而

增多。从图 2a、2b 可见，1250 ℃下热暴露 1 次和 5
次后，涂层表面有少量微孔或凹坑出现，且微孔深

度较浅；从图 2c 可见，热暴露 10 次后，涂层表面

微孔数量明显增多且微孔深度较之前更深。由图 3
观察发现，1300 ℃下热暴露 5 次后就出现众多深度

较深的微孔，且热暴露 10 次后，出现的微孔有逐渐

扩大连接在一起的趋势。此外，从图 2 和图 3 可以发

现，热暴露之后，微孔基本上都出现于辐射剂颗粒团

聚的区域。 

2.1.3  热暴露后涂层截面形貌 

图 4为涂层在 1250 ℃下热暴露之后的截面形貌。

由图 4 可见，1250 ℃下热暴露后，涂层纵向结构仍

然为完整的三段式双层涂层结构，过渡层与表面涂层

和基体的结合仍旧紧密，过渡层可继续缓解表面与基

体之间的热膨胀差异。仔细对比图 4a、b、c 微观结 
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图 2  1250 ℃热暴露之后涂层表面形貌 
Fig.2 Surface morphology of coating after thermal exposure at 1250 ℃: (a) thermal exposure for 1 time;  

(b) thermal exposure for 5 times; (c) thermal exposure for 10 times 
 

 
 

图 3  1300 ℃热暴露之后涂层表面形貌 
Fig.3 Surface morphology of coating after thermal exposure at 1300 ℃: (a) thermal exposure for 1 time;  

(b) thermal exposure for 5 times; (c) thermal exposure for 10 times 
 

 
 

图 4  1250 ℃热暴露之后涂层截面形貌 
Fig.4 Cross-section morphology of coating after thermal exposure at 1250 ℃:  

(a) thermal exposure for 1 time; (b) thermal exposure for 5 times; (c) thermal exposure for 10 times 
 

构可发现，随着涂层热暴露次数的增多，中间过渡层

的网状结构有逐渐烧结变密的趋势，但是并不会明显

影响过渡层的作用。过渡层在热暴露 10 次后，相比

于热暴露 1 次，其孔隙分布不均匀且有多孔隙烧结后

连接的迹象，但整体上过渡层结构仍旧完整，并未遭

到破坏。 
图 5为涂层在 1300 ℃下热暴露之后的截面形貌。

由图 5a 可见，涂层在 1300 ℃下热暴露 1 次后，微观

结构并无明显变化，过渡层和表面层与基体的结合良

好。从图 5b、c 观察发现，在 1300 ℃下热暴露 5 次

和 10 次后，中间过渡层出现了烧结分层现象。可从

热暴露 10 次后涂层截面形貌（图 5c）中明显观察到，

中间过渡层靠近表面层的一侧在多次热暴露以后出

现烧结变致密的现象，并逐渐地与致密表面层烧结在

一起，而过渡层靠近基体一侧逐渐和基体烧结在一

起，过渡层结构遭到破坏。涂层由三段式双层涂层结

构演变为致密单层涂覆涂层结构，不能再为涂层/基
体体系的热膨胀失配问题提供缓解作用，其抗热震性

能将明显下降。虽然热暴露 10 次后，涂层仍与基体

结合在一起，但考虑到涂层所服役的温度环境，中间

过渡层的破坏势必将会导致表面涂层在使用过程中

产生裂纹或脱落而失效。 
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图 5  1300 ℃热暴露之后涂层截面形貌 
Fig.5 Cross-section morphology of coating after thermal exposure at 1300 ℃: (a) thermal exposure for 1 time; 

 (b) thermal exposure for 5 times; (c) thermal exposure for 10 times 
 

2.2  热暴露对涂层物相的影响 

图 6 为涂层热暴露之后的物相分析图谱，其中 0
次为烧结之前试样。由图 6 可得，整体上来说，涂层

热暴露之后没有新相产生，可看到 15°~25°范围内有

玻璃相对应的特征“馒头峰”，并伴有方石英相、MoO2

相、Mo5Si3 相和原辐射剂成分 MoSi2 相，即涂层热暴

露前后均为以玻璃相为主的多相复合涂层。由于辐射

剂成分 MoSi2 相在高温下发生了热氧化，导致涂层中

生成了 MoO2 相和 Mo5Si3 相，具体反应过程如反应方

程（1）和（2）所示。而物相分析未检测到 SiB4 的

原因在于，玻璃相对 SiB4 颗粒具有包裹作用以及其 
 

 
 

图 6  涂层 XRD 图谱 
Fig.6 XRD patterns of coating surfaces 

发生了热氧化反应（如反应方程（3）所示）。此外，

观察图 6 后发现，在 1250 ℃和 1300 ℃下热暴露之后，

涂层均有不同程度的析晶现象，析出相为方石英相，

且随着热暴露次数的增加，析出方石英相的含量也逐

渐增多，主要原因是热暴露过程中涂层内原有晶核的

长大。在方石英质量分数少于 5%时，涂层仍可安全

服役，但是随着方石英含量增多后，将会影响涂层高

温下的性能。从高温降温至低温过程中，在 267 ℃左

右方石英会发生由 β相向 α相的二级相变，该过程会

伴随有约 2.8%的体积效应[14]，这将会加剧涂层与基

体之间热膨胀系数不匹配问题。因此，若涂层中方石

英含量过大，将会降低涂层的高温使用性能和尺寸稳

定性。 
MoSi2(s) + 3O2(g) = MoO2(s) + 2SiO2(s)  (1) 
5MoSi2(s) + 7O2(g) = Mo5Si3(s) + 7SiO2(s)  (2) 
SiB4(s) + 4O2(g) = SiO2(s) + 2B2O3(s)  (3) 

2.3  涂层表面微孔产生机理 

结合涂层的形貌表征结果（图 1a）和物相表征

结果（图 6）可知，表面涂层是以硼硅玻璃相为主体

且伴以辐射剂成分 MoSi2 相及其热氧化产物的多相

复合涂层材料，在涂层制备烧结过程中，硼硅玻璃相

受热软化熔融扩展而将辐射剂颗粒包裹起来，避免了

辐射剂颗粒（MoSi2、SiB4）在高温环境中与氧气的

直接接触，起到保护辐射剂颗粒的作用。 
涂层热暴露之后表面出现大量深度不一的微孔，

而且微孔多聚集出现在辐射剂颗粒所在区域，结合涂

层物相分析结果（图 6）可得，微孔由涂层中辐射剂

颗粒 MoSi2、SiB4 热氧化所致，主要是由于 MoSi2 的

高温热氧化，其反应方程如上述方程（1）—（3）所

示。但是，MoSi2 的密度为 6.24 g/cm3，其热氧化生

成物 Mo5Si3 和 MoO2 的密度分别为 8.42 g/cm3 和 6.47 
g/cm3，均与 MoSi2 相接近，且两者均为高熔点难熔

物质，其中 Mo5Si3 熔点高达 2160 ℃。因此，若仅发

生上述反应，是不会产生大量微孔的，故必定有反应

（4）和（5）发生。此过程中由于 MnO3 的熔点为

795 ℃，高温热暴露条件下 MoSi2 热氧化后所生成的 
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MnO3 直接以气态的形式挥发逸出涂层表面（未被检
测到），从而留下热氧化微孔。此外，涂层中硼玻璃
相的软化熔融温度范围为 325~450 ℃，热暴露过程中
必定会发生如反应方程(6)和(7)所示的反应。 

2MoSi2(s) + 7O2(g) = 2MoO3(g) + 4SiO2(s)  (4) 
2Mo5Si3(s) + 21O2(g) = 10MoO3(g) + 6SiO2(s) (5) 
B2O3-SiO2(s) → B2O3·SiO2(l)  (6) 
B2O3·SiO2(l) → B2O3(g)+ SiO2(l)  (7) 
通过以上分析可以推断，涂层表面热氧化微孔产

生的具体过程有：（1）涂层烧结后，由于硼硅玻璃相
对辐射剂颗粒的包裹不完整，导致辐射剂颗粒直接暴
露于高温热氧环境中并发生热氧化反应，生成 MoO2、
MoO3 和 Mo5Si3，其中气态 MoO3 直接逸出涂层表面
并留下氧化微孔，而部分 Mo5Si3 则发生二次反应又 

生成气态 MoO3，加剧了微孔的产生；（2）涂层烧结

后，由于硼硅玻璃相对辐射剂颗粒的包裹厚度较薄，

热暴露时，玻璃主相中硼玻璃相发生反应(6)和(7)而
挥发。涂层体系中 SiO2 是三维“网络成形体”结构，

热暴露过程中，硼玻璃的挥发因玻璃相中 Si—O—B
结合键的破坏所致，该过程增大了主体玻璃相中氧原

子空缺位和悬键的比例，这意味着[SiO4]n玻璃网络结

构完整度的下降，玻璃相中岛状分子间结合也变得疏

松，而 SiO2 玻璃分子受热后的运动难度降低，宏观

表现为玻璃相在受热软化熔融后更易流动。高温下硼

玻璃挥发导致辐射剂颗粒直接裸露在热氧环境中，进

而发生了与过程一相似的热氧化反应，在涂层表面生

成微孔。涂层表面氧化微孔形成示意图如图 7 所示。 
 

 
 

图 7  涂层表面氧化微孔生成示意图 
Fig.7 Schematic diagram of oxidized micro-pores generation on coating surface 

 
涂层表面部分辐射剂颗粒（MoSi2、SiB4）的热

氧化使得涂层中辐射剂的含量降低，导致涂层总的发

射率略微下降，但整体上并不会影响涂层高温下的辐

射性能[15]。而热氧化产生的微孔，破坏了表面涂层的

完整性，使其抗冲刷性能下降，后期易在涂层表面形

成氧通道，从而影响隔热瓦基体的性能。 

3  结论 

1）在 1300 ℃下热暴露，涂层中间过渡层发生烧

结分层现象，多孔结构的过渡层遭到破坏，涂层由双

层结构逐渐变为单层结构，其抗热震性能下降。涂层

可在 1250 ℃下安全使用，而在 1300 ℃下，其抗热震

性会随着使用次数的增加而逐渐下降。 
2）硼硅玻璃涂层在 1250 ℃和 1300 ℃下热暴露

后，均发生方石英析晶现象，且晶体析出量随热暴露

次数的增加而增多。方石英析出量过大，将会加剧涂

层与基体之间热膨胀不匹配问题，而且涂层高温尺寸

的稳定性也将会下降。 

3）硼硅玻璃涂层经热暴露后，涂层中辐射剂颗

粒（MoSi2、SiB4）发生热氧化反应，使得涂层表面

生成微孔，且微孔数量随着热暴露次数的增加而增

多。微孔破坏了涂层的致密性，导致涂层抗冲刷能力

降低而更易脱落。 
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