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Углерод-керамические композиционные материалы являются перспективными для 
применения в системе тепловой защиты создаваемых в настоящее время новых кон-
цепций спускаемых аппаратов. Отработка материала тепловой защиты сопряжена с 
необходимостью моделирования его температурно-фазового состояния в условиях 
эксплуатации. Предложены физическая и математическая модели для анализа де-
струкции и радиационно-кондуктивного теплопереноса в пористом углерод-керами-
ческом композиционном материале, состоящем из углеродных волокон, покрытых 
карбидом кремния. Модели учитывают все основные физико-химические процессы 
прогрева и термохимической деструкции. Для решения задачи разработан программ-
ный комплекс DMA, основанный на методе конечных элементов. Проведено модели-
рование прогрева и деструкции материала. Установлено, что при температуре более 
800 °С вклад радиационного теплообмена становится значительным. Сравнение мик-
роструктур поверхности, полученных при моделировании и газодинамических испы-
таниях в плазмотроне, показало их качественное совпадение. При этом различие мас-
сового уноса не превысило 16 %. 
Ключевые слова: математическая модель, спускаемый аппарат, тепловая защита, ра-
диационно-кондуктивный теплообмен, деструкция 

Carbon-ceramic composites are considered promising materials to be used in thermal pro-
tection shields of innovative descent vehicles that are currently being designed. The devel-
opment of thermal shield material requires modelling its thermal-phase state under opera-
tional conditions. In this paper, physical and mathematical models are proposed for analysis 
of the destruction and radiation-conductive heat transfer in a porous carbon-ceramic com-
posite material consisting of carbon fibres covered by silicon carbide.  The models take into 
account all main physical and chemical processes of heating up and thermo-chemical de-
struction. A software package DMA based on the finite element method was developed, and 
modelling of heating up and destruction of the material was conducted. It was established 
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that when the temperature was above 800 °С, the contribution of the radiation heat ex-
change became considerable. A comparison of the surface microstructures obtained 
through modelling and gas-dynamic testing in a plasmatron facility showed their qualitative 
agreement, while the mass loss did not exceed 16%. 
Keywords: mathematical model, descent module, thermal protection, radiation-conductive 
heat transfer 

С началом запусков баллистических ракет 
большой дальности обострилась проблема 
предохранения конструкции космических ап-
паратов (КА) от высокотемпературного окис-
лительного газового потока. Для ее решения 
успешно применялись деструктирующие мате-
риалы в виде обмазок и покрытий. 

Второе развитие эта проблема получила при 
создании пилотируемых КА «Джемини», 
«Аполлон», «Восток» и «Союз» в связи с воз-
росшими рисками и ценой ошибок при проек-
тировании. Установлено, что оптимальным ва-
риантом для систем тепловой защиты пилоти-
руемых спускаемых КА является использование 
в их составе деструктирующих материалов. 

При входе КА в плотные слои атмосферы в 
материале происходят сложные физико-хими-
ческие процессы термоокислительной деструк-
ции матрицы, образуется пористая структура и 
большое количество газообразных продуктов. 
Такие материалы являются, как правило, ком-
позиционными, состоящими из ограничиваю-
щего механический унос каркаса и полимерной 
матрицы. 

Каркасом могут быть переплетенные угле-
родные или стеклянные волокна, сотовые кон-
струкции и сложные трехмерные структуры. 
В качестве матрицы применяют эпоксидные, 
фенольные или фенолформальдегидные смолы с 
добавлением стеклянных микросфер. Примера-
ми деструктирующих полимерных материалов 
служат AVCOAT, применявшийся на КА «Апол-
лон», PICA (КА Stardust) и ПКТ-11 (КА «Союз»). 

В настоящее время специалисты некоторых 
стран создают новые типы пилотируемых КА 
[1]. Такие аппараты предполагается использо-
вать при полетах как на околоземной орбите, 
так и к другим космическим телам Солнечной 
системы. Так, в США создают КА серии Orion, 
в России — КА «Орел». 

Одним из отличий этих КА от аппаратов, ис-
пользуемых в настоящее время, является иной 
подход к проектированию системы тепловой 
защиты. Так, КА должен обладать теплозащит-
ным покрытием, предполагающим многоразо-
вую эксплуатацию. Возвращение с траекторий 
полета к другим планетам предполагает увели-
чение максимальных температур в окрестности 

              
Рис. 1. Существующая (а) и перспективная (б) схемы элементов тепловой защиты спускаемых КА: 

q и q — тепловые потоки 
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критической точки. В этих случаях теплоза-
щитные материалы на полимерной основе не-
способны обеспечить предохранение конструк-
ции. Их альтернативной могут быть керамиче-
ские и углерод-углеродные композиционные 
материалы. 

Современная концепция также предполагает 
совмещение в одном элементе конструкции си-
ловой оболочки, воспринимающей аэродинами-
ческую нагрузку, и тепловой защиты [2]. Это 
приведет к уменьшению толщины и массы теп-
лозащитного покрытия и, как следствие, к уве-
личению массы выводимого полезного груза 
(например, топлива, оборудования и т. д.) и мас-
совой эффективности всей космической системы. 

На рис. 1 показаны две схемы элементов 
тепловой защиты КА: существующая и пер-

спективная с использованием соответственно 
деструктирующего материала PICA и углерод-
углеродного материала АСС-6 [2]. 

Разновидностью керамических материалов 
являются углерод-керамические композицион-
ные материалы (УККМ), состоящие из углерод-
ных волокон, покрытых карбидом кремния. 
При необходимости межволоконное простран-
ство может быть заполнено деструктирующей 
или плавящейся матрицей. 

Исходным материалом при производстве 
УККМ служит углеродная преформа, на кото-
рую из газовой фазы осаждается карбид крем-
ния. На рис. 2 показаны пористые УККМ плот-
ностью  = 1200, 1400, 1600 и 1800 кг/м3[3]. 
Средний диаметр углеродных волокон состав-
ляет 20 мкм, толщина карбидокремниевого по-

           

           
Рис. 2. Микроструктура фронтальной поверхности пористых УККМ  

плотностью  = 1200 (а), 1400 (б), 1600 (в) и 1800 кг/м3 (г) 
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крытия в зависимости от плотности — 
1…8 мкм. Пористость УККМ достигает 42 %. 

Существует большое количество работ рос-
сийских и зарубежных авторов, где показано, 
что в пористых материалах необходимо учиты-
вать радиационный теплоперенос (РТП), кото-
рый может заметно влиять на температурные 
поля в элементах конструкции летательных ап-
паратов. 

Так, численная математическая модель для 
анализа деструкции и радиационно-кондук-
тивного теплообмена на основе многомасштаб-
ного подхода предложена в публикациях [4, 5]. 
Сравнение различных методик при учете РТП в 
пористых материалах выполнено в работе [6]. 
РТП в пористом трехмерно армированном ма-
териале исследован в статье [7]. Расчеты де-
струкции и теплообмена в материале PICA и 
FiberForm и эффективной теплопроводности на 
основе моделей микроуровня приведены в тру-
дах [8–10]. 

Высокотемпературные газодинамические 
испытания образцов из материалов такого 
класса показали, что в зависимости от их плот-
ности и давления, температуры и состава набе-
гающего потока образующиеся при деструкции 
структуры поверхности могут существенно раз-
личаться [3]. 

Цель работы — создание математической 
модели, позволяющей проводить моделирова-
ние прогрева и деструкции УККМ. 

 
Основные положения математической моде-
ли. Объектом исследования являлся пористый 
УККМ плотностью 1600 кг/м3, состоящий из по-
крытых карбидом кремния углеродных волокон. 
Средний диаметр волокон — 20 мкм, средняя 
толщина покрытия волокон — 4 мкм. Вслед-
ствие особенностей изготовления волокна ори-
ентированы главным образом в одной плоско-
сти (плоскости прессования). Поэтому при раз-
работке математической модели целесообразно 
рассматривать двумерную постановку задачи. 

К основным учитываемым процессам теп-
лопереноса будем относить теплопроводность 
по твердым и газообразным фазам и РТП в по-
ристом каркасе. При деструкции карбидокрем-
ниевое покрытие окисляется кислородом из 
набегающего потока с образованием конденси-
рованного диоксида кремния на поверхности, 
который может сублимировать. 

Через образующуюся пленку диоксида 
кремния, а также через микропоры и микро-

трещины в карбиде кремния диффундируют 
газообразные продукты. При достижении пу-
тем диффузии достаточной для окисления кон-
центрации кислорода на границе с углеродным 
волокном начинается их деструкция. Скорости 
протекания процессов окисления, сублимации 
и диффузии зависят от температуры, давления 
и состава межволоконной газовой фазы, теп-
лофизические характеристики всех фаз являют-
ся функциями температуры. 

Основные соотношения математической 
модели термоокислительной деструкции 
УККМ состоят из выражений аррениусовского 
типа 
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где SiCoxG  и CoxG  — массовая скорость окисле-
ния карбида кремния и углерода соответствен-
но, кг/(м2·с); g  — плотность газовой фазы, 
кг/м3; 2OC  — массовая концентрация кислоро-
да; 2O ,M  SiCM  и CM  — молярная масса кисло-
рода, карбида кремния и углерода соответ-
ственно, кг/моль; oxB  — предэкспоненциаль-
ный множитель; SiCoxE  и CoxE  — энергия 
активации окисления карбида кремния и угле-
рода соответственно, Дж/кг; R  — универсаль-
ная газовая постоянная, Дж/(моль·К); gT  — 
температура газовой фазы, К. 

Согласно выражениям (1), (2), происходит 
окисление карбида кремния и углерода. Урав-
нение Фика для описания диффузии газообраз-
ных компонентов имеет вид 
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где iJ  — проекция вектора диффузионного 
массового расхода i-го газообразного вещества 
на нормаль к поверхности, кг/с; D  — коэффи-
циент диффузии, м2/с; w  — плотность газовой 
фазы в пограничном слое, кг/м3; igC  и iwC  — 
массовая концентрация i-го вещества между 
слоями карбида и диоксида кремния и в по-
граничном слое соответственно; 2SiO  — тол-
щина пленки конденсированного диоксида 
кремния, м. 

Скорости сублимации диоксида кремния 
определяются следующими выражениями  
[11, 12]: 



66 ИЗВЕСТИЯ ВЫСШИХ УЧЕБНЫХ ЗАВЕДЕНИЙ. МАШИНОСТРОЕНИЕ  #12(729) 2020 

 

 

 

2
2 2

2 2
2

2

2
2

2

Si
Si Si SiSiO

SiO SiO

Si
SiSiO SiO

SiO

Si Si
SiO

O
SiCSiO

SiO

;

;

0,

g
g g g wsub

w w
wsub sub

g w

Cg
ox gsub

M DG G
M
MG G

M
D

M MG G G
M

    


   

  


  

 

где 2SiO
g
subG  и 2SiO

w
subG  — массовая скорость суб-

лимации диоксида кремния между слоями кар-
бида и диоксида кремния в пограничном слое 
соответственно, кг/(м2 · с); gG  — массовая ско-
рость конвективного движения газа; Sig  и 

Siw  — массовая концентрация вещества меж-
ду слоями карбида и диоксида кремния в по-
граничном слое соответственно;   — коэффи-
циент массообмена в пограничном слое,  
кг/(м2 · с). 

Массовая скорость образования диоксида 
кремния пропорциональна массовой скорости 
окисления карбида кремния и отношению мо-
лярных масс диоксида и карбида кремния: 
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Для замкнутой системы, состоящей из N 
диффузно серых площадок, результирующий 
тепловой поток, излучаемый i-й поверхностью, 
можно выразить следующим образом [13]: 
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где i  — излучательная способность i-й по-
верхности;   — постоянная Стефана — Больц-
мана, Вт/(м2 · К4); iT  — температура i-й поверх-
ности; iF  — площадь i-й поверхности, м2; ij  — 
взаимный угловой коэффициент площадок i и j; 

пад ,iq  эф iq  и эф jq — плотности падающего и 
эффективного тепловых потоков, Вт/м2. 

С помощью выражений (3) и (4) уравнение 
теплового баланса для k-й поверхности можно 
записать как 
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где kj  — символ Кронекера; kj  — взаимный 
угловой коэффициент площадок k и j; j  — из-

лучательная способность j-й поверхности; 
рез jQ  — результирующий тепловой поток, из-

лучаемый j-й поверхностью jF  — площадь j-й 
поверхности, м2; jT  — температура j-й поверх-
ности. 

При анализе радиационного теплообмена 
важно корректно учесть взаимные угловые ко-
эффициенты двух площадок. Угловой коэффи-
циент показывает, какая доля энергии, излуча-
емой одной элементарной площадкой, падает 
на другую. Соотношение для вычисления угло-
вых коэффициентов двух площадок конечных 
размеров выглядит как 
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где i  и j  — углы между внешней нормалью к 
площадкам i, j и прямой, соединяющей центры 
этих площадок; r — расстояние между центра-
ми площадок Fi и Fj, м; idF  и jdF  — площади 
элементарных площадок, на которые разбива-
ются площадки iF  и ,jF  м2. 

Метод прямого интегрирования связан с 
необходимостью расчета двойного интеграла 
по площадям, что сопряжено с большим объе-
мом численных вычислений. На практике ши-
рокое применение нашел метод натянутых ни-
тей Хоттеля. При этом угловые коэффициенты 
вычисляются через длины отрезков, соединя-
ющих углы двух площадок, и площади площа-
док. 

Особенностью учета РТП в деструктирую-
щем материале является необходимость посто-
янного анализа изменяющихся границ раздела 
фаз. Для этого расчетный модуль должен со-
держать блок, выявляющий новые границы 
раздела фаз, определяющий видимость всех пар 
площадок свободных поверхностей друг с дру-
гом и вычисляющий взаимные угловые коэф-
фициенты с учетом видимости площадок. 

Эти принципы реализованы в программном 
комплексе DMA (Destructive Material Analysis), 
в основе которого лежит метод конечных эле-
ментов. Комплекс DMA позволяет моделиро-
вать прогрев и деструкцию пористых УККМ с 
учетом микроструктуры материала в зависимо-
сти от параметров набегающего потока [14, 15]. 

 
Результаты расчетов. В программном ком-
плексе DMA проведено моделирование прогре-
ва и деструкции представительного элемента 
объема (ПЭО) пористого УККМ плотностью 
1600 кг/м3 и пористостью ~28 %. Для моделиро-
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вания выбран прямоугольный ПЭО шириной 
200 мкм и высотой 400 мкм, конечно-
элементное представление которого показано 
на рис. 3. 

Конечно-элементная сетка создана в про-
граммном комплексе COMSOL Multiphysics с 
использованием 9677 треугольных трехузловых 
конечных элементов. Начальная температура 
ПЭО составляла 300 °С, температура фронталь-
ной поверхности — 1700 °С при общей про-
должительности 400 с. 

В целях оптимизации продолжительности 
расчета в начальный момент времени и миними-
зации резких скачков температуры между ите-
рациями по времени введен переходный режим 
нагрева фронтальной поверхности по синусои-
дальному закону с 300 до 1700 °С за 10 с. Тепло-
физические характеристики компонентов 
УККМ считались зависящими от температуры, 
значения при 20°С приведены в таблице. 

Для оценки влияния РТП проведены расче-
ты без учета и с учетом радиационного тепло-
обмена в пористом материале. Зависимости 
осредненных интегральных температур фрон-
тальной, срединной (на глубине 200 мкм от по-
верхности) и тыльной поверхностей ПЭО от 
времени без учета и с учетом в нем радиацион-
ного теплообмена в пористом каркасе показаны 
на рис. 4. 

При моделировании деструкции ПЭО дав-
ление газовой фазы составляло 30 кПа. Приня-
то допущение, в соответствии с которым зави-
симость концентрации кислорода от глубины 

 
Рис. 3. Конечно-элементное представление  

ПЭО материала 
 

Теплофизические характеристики компонентов УККМ 
Материал Теплопроводность, Вт/(м · К) Теплоемкость, Дж/(кг · К) Плотность, кг/м3 

Волокно 2,0 800 1700,00 
Покрытие волокна 31,0 670 3200,00 
Газовая фаза 0,1 1000 0,01 

          
Рис. 4. Зависимости осредненных интегральных температур Т фронтальной 1, серединной 2 

 и тыльной 3 поверхностей ПЭО от времени t без учета (а) и с учетом (б) РТП в пористом каркасе 
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ПЭО носит нелинейно убывающий характер. 
Такой подход использован авторами работ [16, 
17] при разработке математической модели де-
струкции материала PICA. 

Это предположение также подтвердилось 
при термогравиметрическом исследовании ма-
териала углеродной преформы, выступающей в 
качестве исходного сырья при изготовлении 

УККМ [18]. Фазовые составы при деструкции в 
различные моменты времени показаны на рис. 5. 

 
Обсуждение результатов. Из рис. 4 видно, что 
при относительно невысокой температуре ПЭО 
(примерно до 800 °C) в начальный момент вре-
мени расчеты без учета и с учетом РТП в пори-
стом каркасе дают схожие результаты. 

 

 
Рис. 5. Фазовые составы при деструкции ПЭО в различные моменты времени: 

а — t = 1 с; б — t = 50 с; в — t = 100 с; г — t = 200 с; д — t = 300 с; е — t = 400 с 
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При дальнейшем росте температуры ПЭО 
увеличивается вклад радиационного теплооб-
мена, причем различие температур тыльной 
поверхности для двух вариантов расчета может 
достигать 30…50 %. Это необходимо учитывать 
при моделировании температурного состояния 
элементов конструкции летательных аппаратов, 
выполненных из пористых материалов. 

При нагреве ПЭО в первую очередь начина-
ет быть заметным окисление карбидокремние-
вых покрытий волокон с образованием конден-
сированного диоксида кремния на поверхности 
и деструкция углеродных волокон с появлени-
ем газообразных продуктов (рис. 5, б, в). Про-
исходит диффузия газообразных продуктов из 

пограничного слоя через пленку конденсиро-
ванного диоксида кремния, а также через мик-
ропоры и микротрещины в карбиде кремния. 
Затем становится заметной сублимация диок-
сида кремния с поверхности (рис. 5, д, е). 

Для оценки термохимической стойкости 
УККМ проведены испытания в потоке воздуш-
ной плазмы на плазмотроне ВГУ-4, установ-
ленном в Институте проблем механики 
им. А.Ю. Ишлинского. Образец из УККМ плот-
ностью 1600 кг/м3 ступенчато нагревали до до-
стижения фронтальной поверхностью темпера-
туры 1720 °С, после чего выдерживали при этой 
температуре в течение 400 с. Давление в баро-
камере плазмотрона составляло 30 кПа. После 
испытаний проведено исследование микро-
структуры и элементного состава фронтальной 
поверхности и бокового среза образца (рис. 6). 

Анализ результатов исследования микро-
структуры образца показал, что на поверхности 
имеется застывшая корка из диоксида кремния, 
образовавшаяся при окислении карбида крем-
ния. Толщина этой области составляет 
50…100 мкм. Под коркой расположены частич-
но окисленные пустые карбидокремниевые по-
крытия от выгоревших углеродных волокон. 
Такая структура наблюдается до глубины 
1200…1300 мкм. В более глубоких слоях образ-
ца сохранена исходная микроструктура матери-
ала, состоящая из углеродных волокон с по-
крытием из карбида кремния. 

Сравнение микроструктур бокового среза, 
полученных при моделировании фазового со-
става ПЭО (см. рис. 5, е) и экспериментальном 
исследовании, выявило их качественное соот-
ветствие. В обоих случаях наблюдается корка 
диоксида кремния, под которой расположен 
карбид кремния. Под поверхностью находятся 
пустые покрытия волокон. 

При газодинамическом испытании возго-
рания фронтальной поверхности образца не 
происходило, поэтому можно оценить унесен-
ную при деструкции массу образца. Установ-
лено, что значения унесенной массы при экс-
перименте и расчете составляют соответствен-
но 19 и 16 %, причем их различие не 
превышает 16 %. 

Выводы 
1. Предложены физическая и математиче-

ская модели для расчета температурно-
фазового состояния ПЭО УККМ, учитывающие 

 

 
Рис. 6. Микроструктура фронтальной  

поверхности (а) и бокового среза (б) образца УККМ 
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основные процессы термоокислительной де-
струкции: радиационно-кондуктивный тепло-
обмен, окисление карбида кремния с образова-
нием диоксида кремния, сублимацию диоксида 
кремния и диффузию газообразных продуктов 
через пленку расплава. 

2. Разработан программный комплекс DMA, 
позволяющий проводить моделирование тем-
пературных полей и фазового состава ПЭО в 
зависимости от плотности материала, темпера-
туры и давления газовой фазы. В его основе ле-
жат метод конечных элементов и многомас-
штабный подход. 

3. Проведено моделирование прогрева и де-
струкции ПЭО УККМ при давлении 30 кПа и 

температуре фронтальной поверхности 1700 °С. 
Показано, что в области температур примерно 
до 800 °С их значения, рассчитанные без учета 
и с учетом радиационного теплообмена, сов-
падают, в то время как при более высоких 
температурах их различие может достигать 
30…50 %. 

4. Выполнено сравнение микроструктуры 
фронтальной поверхности и бокового среза об-
разца после испытаний в потоке воздушной 
плазмы с таковой, полученной при моделиро-
вании. Установлено качественное совпадение 
результатов, различие массового уноса матери-
ала при деструкции не превышает 16 %. 
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