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丁羟三组元固体推进剂燃烧工况下氧化锆热障涂层
烧蚀与隔热性能分析
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文摇 摘摇 开展了丁羟三组元固体推进剂燃烧工况下几种不同工艺的氧化锆热障涂层烧蚀、隔热性能研究。
通过正交试验,揭示了氧化锆热障涂层烧蚀、隔热性能影响因素(基体厚度、粘接层种类、面层种类及面层厚

度)之间的主次关系,将为后续氧化锆热障涂层应用于固体火箭发动机领域提供了设计依据。
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Analysis of Ablation and Thermal Insulation Performance of ZrO2 Thermal Barrier Coating
Under Combustion Conditions of Hydroxyl-Terminated Polybutadiene Propellant

ZHAO Kun摇 摇 LIU Pei摇 摇 WANG Liwu摇 摇 LIN Zhiyuan
(The Institute of Xi爷an Aerospace Solid Propulsion Technology ,Xi爷an摇 710025)

Abstract摇 The ablation and thermal insulation performance of ZrO2 thermal barrier coating with several different
process under combustion conditions of the hydroxyl-terminated polybutadiene propellant was studied. By the orthogo鄄
nal experiment, the primary and secondary relations between the influence factors (matrix-thickness, adhesive-layer
type, surface-layer type and surface-layer thickness)with the ablation and thermal insulation performance of ZrO2

thermal barrier coating were revealed. And the result of this work would provide a design basis for the application of
ZrO2 thermal barrier coatings to the field of solid rocket motors.
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0摇 引言

氧化锆热障涂层是采用耐高温、高隔热的陶瓷材

料以涂层的方式与高温合金基体相复合,降低合金表

面工作温度,提高合金抗高温氧化腐蚀性能的表面热

防护技术,在航空、航天、船舶、能源、兵器等领域有着

广泛的应用前景。 氧化锆热障涂层的原理为利用氧

化锆的低热导率,实现对高温部件的隔热防护。 氧化

锆热障涂层一般包括粘接层和氧化锆面层。 粘接层

的主要作用是调整氧化锆面层与金属基体的线胀系

数差异,并提升氧化锆与金属基体的粘接能力。 常用

的粘接层材料为镍(钴)铬铝钇合金或钼,粘接层厚

度通常为 0. 1 mm;氧化锆面层有:普通微米氧化锆团

聚粉、纳米氧化锆团聚粉、纳米氧化锆空心粉及稀土

氧化锆,面层的厚度一般不超过 0. 5 mm[1]。

目前氧化锆涂层已在飞行器的外防热及各类液

体发动机(航空发动机、燃气轮机及液体火箭发动

机)高温部件(如航空发动机燃烧室、涡轮叶片,航天

液体发动机的防护罩、喷管)上得到了较为广泛的应

用[2-4],但在航天固体火箭发动机领域应用很少。
针对飞行器的外防热及各类液体发动机高温部

件,热障涂层工作时的环境介质主要为高温燃气,只
研究涂层的隔热性能及界面的粘接性能就能够满足

工程应用。 如果将固体推进剂燃烧产物作为热障涂

层的环境工质,不仅需要研究涂层的隔热性能和界面

粘结性能,还需研究涂层在高温、高压燃气及高速粒

子作用下抗高温、抗粒子冲刷和撞击的能力,即烧蚀

性能。 本文针对丁羟三组元固体火箭推进剂的特点,
通过合理设计正交试验,开展了固体推进剂燃气工况
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下几种不同工艺氧化锆涂层的烧蚀、隔热性能研究工

作,以期拓展热障涂层在固体火箭发动机领域的应

用。
1 摇 试验

1. 1 摇 试验方案

在某小型固体火箭发动机喷管出口加装氧化锆

涂层试件,利用固体发动机工作产生的燃气冲刷氧化

锆涂层试片,以模拟固体火箭发动机产生的高温燃气

对氧化锆涂层的烧蚀。 参加试验的固体火箭发动机

均为同锅装药,推进剂性能一致。 参试的发动机主要

参数如下:发动机工作时间 0. 9 ms,推进剂为丁羟三

组元复合推进剂,其铝粉含量为 18wt% ,燃烧室平均

压强为 13. 4 MPa(20益),流量为 1. 68 kg / s(20益)。
试验方案示意图见图 1 所示,两个半圆柱形试件

通过专用工装被固定在固体火箭发动机喷管出口部

位,利用发动机工作时产生的燃气进行烧蚀试验。

图 1摇 试验方案示意图

Fig. 1摇 Schematic diagram of the test plan

通过设计不同种类试件进行对比试验。 采用烧

蚀厚度表征烧蚀性能以期揭示不同状态氧化锆涂层

的烧蚀规律。
1. 2摇 试样制备

1. 2. 1摇 试样材料

根据参试固体发动机的相关接口,设计的试件见

图 2。 试件选用 45#钢作为基体材料。 涂层粘接层分

别选用镍(钴)铬铝钇合金和钼;涂层面层选用两种

不同工艺的材料:纳米氧化锆团聚粉、纳米氧化锆空

心粉,其成分包含 92wt% 的氧化锆和 8wt% 的氧化

钇[5]。

图 2摇 试件尺寸图

Fig. 2摇 Specimen size

1. 2. 2摇 试样加工

根据设计图纸加工厚度分别为 2. 5、4. 5 mm 的

基体试件。 对试件进行清理后喷砂处理,采用瑞士

Sulzer Metco 公司 9M 等离子喷涂系统喷涂氧化锆涂

层。 粘接层分别采用镍(钴) 铬铝钇合金 (标记为

A1)和钼(标记为 A2),面层依次使用纳米氧化锆团

聚粉(标记为 B1)和纳米氧化锆空心粉末(标记为

B2)。 涂层面层厚度分别为 0. 25、0. 5 mm。 根据正

交试验设计的具体试件状态见表 1。

表 1摇 试件状态

Tab. 1摇 Specimen status

试件编号 基体厚度 h / mm 粘接层种类 A(厚 0. 1mm) 面层种类 B 面层厚度 C / mm

2. 5A 2. 5 镍(钴)铬铝钇合金 纳米氧化锆团聚粉 0. 25

2. 5B 2. 5 镍(钴)铬铝钇合金 纳米氧化锆团聚粉 0. 5

2. 5C 2. 5 钼 纳米氧化锆空心粉 0. 25

2. 5D 2. 5 钼 纳米氧化锆空心粉 0. 5

4. 5A 4. 5 镍(钴)铬铝钇合金 纳米氧化锆空心粉 0. 25

4. 5B 4. 5 镍(钴)铬铝钇合金 纳米氧化锆空心粉 0. 5

4. 5C 4. 5 钼 纳米氧化锆团聚粉 0. 25

4. 5D 4. 5 钼 纳米氧化锆团聚粉 0. 5

1. 3摇 试验设备

试件制备采用瑞士 Sulzer Metco 公司 9M 等离子

喷涂系统进行氧化锆涂层喷涂,功率 40 kW,枪距调

整至 80 mm、预热温度为 200益、送粉量 40 g / min[6]。

—26— 宇航材料工艺摇 http: / / www. yhclgy. com摇 2018 年摇 第 2 期



2摇 结果与分析

2. 1摇 氧化锆涂层烧蚀性能

根据试验方案,本试验共完成 8 个不同种类的试

件热吹烧蚀试验。 热吹试验前后状态见图 3。 部分

试件热吹试验后的状态见图 4。 通过对所有试件试

验前后厚度的测量,计算出的试件烧蚀量见表 2。

摇
图 3摇 热吹试验前后状态

Fig. 3摇 Before and after the test state

2. 5A摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 2. 5B摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 4. 5B摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 4. 5D
图 4摇 部分试件热吹试验后状态

Fig. 4摇 States of part of the specimens after the test

表 2摇 基体厚度、粘接层种类、涂层种类及

涂层厚度影响因素的正交烧蚀试验结果

Tab. 2摇 Orthogonal ablation test results with matrix-
thickness, adhesive-layer type, surface-layer type and

surface-layer thickness factors

水平
基体厚度

h / mm
粘接层 A

(厚 0. 1 mm)
涂层 B

面层厚度

/ mm
烧蚀厚度1)

/ mm

1 2. 5 A1 B1 0. 25 0. 21

2 2. 5 A1 B1 0. 5 0. 72

3 2. 5 A2 B2 0. 25 0. 14

4 2. 5 A2 B2 0. 5 0. 64

5 4. 5 A1 B2 0. 25 0. 16

6 4. 5 A1 B2 0. 5 0. 74

7 4. 5 A2 B1 0. 25 0. 18

8 4. 5 A2 B1 0. 5 0. 66

玉 1. 71 1. 83 1. 77 0. 69 T=3. 452)

域 1. 74 1. 62 1. 68 2. 76

极差 R1 0. 03 0. 21 0. 11 2. 07

摇 摇 注:1)烧蚀厚度=试件试前平均厚度-试件试后最小厚度;2)T 为

因素试验结果之和。

摇 摇 试验结果表明,影响氧化锆涂层烧蚀量的因素主

次顺序依次为涂层厚度、粘接层种类、涂层种类、基体

厚度。 涂层厚度是影响烧蚀量的主因,涂层厚度越

厚,其烧蚀量越大。 首先说明氧化锆涂层抗燃气中

Al2O3固体粒子冲刷的能力较弱,厚度越厚,被冲刷烧

蚀掉的越多;其次,氧化锆涂层厚度越厚,涂层与基体

的附着力越差,就越容易被冲刷烧蚀掉。 由于粘接层

的熔点高达 1 350益以上,而基体厚度引起比热容的

变化较小,对粘接层附近的温度影响不在一个数量级

上,因此基体厚度对氧化锆烧蚀量几乎无影响。 粘接

层种类与氧化锆涂层烧蚀量相关,采用钼作为粘接层

的涂层烧蚀性能明显优于采用镍(钴)铬铝钇合金

的。 主要原因为钼的熔点 (2 600益) 明显高于镍

(钴)铬铝钇合金的熔点(1 350益),高温下钼相比镍

(钴)铬铝钇合金与涂层能更好粘接在一起而不被冲

刷掉。 涂层种类对氧化锆涂层的烧蚀性能影响较小。
因为纳米氧化锆空心粉相比纳米氧化锆团聚粉对涂

层的结合强度的提升不多(约 10 MPa),而燃气中 Al2
O3粒子冲刷、击打的强度远大于氧化锆面层的结合
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强度。
2. 2摇 氧化锆涂层隔热性能

烧蚀试验前,还在试件外壁面安装了热电偶,以
了解不同工艺氧化锆涂层的隔热性能。 8 种不同试

件前 5 s 时间内外壁面温度随时间的变化曲线见图

5。 为增强试验对比效果,还增加了 4. 5 mm 厚纯钢

不喷涂氧化锆涂层试件热吹试验。 隔热试验测得的

发动机工作开始至 5 s 时刻的温度数据见表 3。

图 5摇 试件壁温随时间变化曲线

Fig. 5摇 Specimens wall temperature-time curve
表 3摇 基体厚度、粘接层种类、涂层种类及

涂层厚度因素的正交隔热试验结果

Tab. 3摇 Orthogonal thermal insulation test results with
matrix-thickness, adhesive-layer type, surface-layer type

and surface-layer thickness factors

水

平

基体厚度

h / mm
粘接层种类 A
(厚 0. 1 mm)

涂层

种类 B
面层厚度

/ mm
壁面温度1)

/ 益 (5 s 时)

1 2. 5 A1 B1 0. 25 272

2 2. 5 A1 B1 0. 5 255

3 2. 5 A2 B2 0. 25 233

4 2. 5 A2 B2 0. 5 206

5 4. 5 A1 B2 0. 25 104

6 4. 5 A1 B2 0. 5 102

7 4. 5 A2 B1 0. 25 205

8 4. 5 A2 B1 0. 5 122

玉 966 733 854 814 T=14992)

域 533 766 645 685

极差R2 433 33 209 129

摇 摇 图 5 表明,喷涂氧化锆涂层的试件相比纯钢试

件,其隔热效果显著。 正交隔热试验结果表明,影响

氧化锆涂层隔热性能的因素主次顺序依次为基体厚

度、面层种类、面层厚度及粘接层种类。 基体厚度是

影响氧化锆涂层的隔热效果的主因。 基体越厚,隔热

效果越好。 由于基体相比氧化锆涂层要厚很多,热容

也相应要大很多,因此基体厚度对氧化锆涂层的隔热

性能影响较大。 面层种类对涂层的隔热性能有较大

影响,纳米氧化锆空心粉隔热性能优于纳米氧化锆团

聚粉。 原因为纳米氧化锆空心粉面层的导热率低于

纳米氧化锆团聚粉面层。 面层厚度越厚,烧蚀量越

大,但对涂层隔热性能的影响却不显著。 这是因为氧

化锆涂层的隔热原理有别于非金属隔热,非金属隔热

主要靠烧蚀带走热量,而氧化锆涂层主要靠自身的低

热导率进行隔热。
3摇 结论

本文针对丁羟三组元固体推进剂,开展了不同工

艺氧化锆热障涂层的烧蚀和隔热性能研究。 结果表

明影响氧化锆涂层烧蚀性能的因素主次顺序依次为

涂层厚度、粘接层种类、涂层种类、基体厚度;影响氧

化锆涂层隔热性能的因素主次顺序依次为基体厚度、
涂层种类、涂层厚度及粘接层种类。
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