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铌钨合金材料在液体火箭发动机上的应用
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文　摘 　为探索铌钨合金在液体火箭发动机上的应用 ,针对我国研制成功的 Nb - 5W - 2Mo - 1Zr铌钨合

金进行了高温性能试验及抗高温氧化涂层的研制 ,铌钨合金及涂层在高温时的组织结构分析及相关工艺试验。

结果表明 : Nb - 5W - 2Mo - 1Zr铌钨合金及抗氧化涂层可用于液体火箭发动机。
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Application of Nb - W Alloys in Liquid Rocket Engine

Zhang Chunji　　LüHongjun　　J ia Zhonghua　　Chen Daoyong　　Hu Guolin
(Aerospace Research Institute ofMaterials & Processing Technology, Beijing　100076)

Abstract　 In order to research app lication of Nb - W alloys in liquid rocket engine high2temperature p roperties

and oxidation2resistant coating are researched about Nb - 5W - 2Mo - 1Zr alloys, and at the high temperature, the

m icrostructure and composition are analyzed, interrelated technology p rocess test is comp leted. . Results show that Nb

- 5W - 2Mo - 1Zr alloys and oxidation2resistant coating can be used in liquid rocket engine.
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1　前言

铌铪合金 (NbHf10 - 1)是我国目前双组元液体

火箭发动广泛使用的材料 ,该材料在硅化铌高温抗氧

化涂层保护下工作温度为 1 200～1 300℃,远低于推

进剂燃烧时产生的燃气温度 (2 700℃) ,因此必须设

置由推进剂形成的液膜冷却来降低燃烧室壁的温度 ,

这部分冷却的推进剂流量约占燃料的 30% ～40% ,

造成推进剂浪费 ,缩短航天器的在轨寿命且易产生羽

流污染等。根据初步推算 ,对初始质量为 2 200 kg的

卫星 ,比冲每增加 1 s,发动机工作 6 000 s将节约 3

kg左右的推进剂。因此任何有助于减少推进剂消耗

的措施必将带来巨大的经济效益。

铌钨合金 (Nb - 5W - 2Mo - 1Zr)在硅化钼高温

抗氧化涂层的保护下工作温度为 1 550℃左右 ,可大

幅度减少了用于冷却燃烧室的推进剂流量 ,有利用提

高发动机的比冲。因此本文对铌钨合金高温组织及

性能、高温抗氧化涂层组织及性能进行了研究 ,并通

过发动机推力室试制对该合金的工艺性能进行了研

究。

2　实验

2. 1　材料

实验材料铌钨合金 Nb - 5W - 2Mo - 1Zr,为再结

晶状态。其化学成分见表 1。

表 1　Nb - 5W - 2M o - 1Zr铌钨合金化学成分

Tab. 1　Com position of Nb - 5W - 2M o - 1Zr a lloy %(质量分数 )

W Mo Zr C N O Cu Ti Fe Si Ta Nb

5. 14 1. 87 1. 33 0. 0095 0. 0060 0. 010 0. 001 0. 016 0. 001 0. 0028 0. 59 余量

2. 2　方法

铌钨合金材料加工成高温拉伸试样 ,在高温拉伸

试验机上通过通电加热的方式将试样加热到试验温

度 ,保温 5 m in后进行试验 ;铌钨合金试样喷涂高温

抗氧化涂层后分别在 1 600、1 700及 1 800℃长时间

保温 ,然后通过扫描电镜、X射线衍射、透射电镜等方

法对碳化物强化相进行分析。用再结晶态铌钨合金

板材进行变壁厚喷管延伸段旋压成形试验及铌钨合

—75—宇航材料工艺 　2007年 　第 6期



金之间的电子束焊接、铌钨合金与 7715D高温钛合

金电子束焊接等工艺试验。

制备好高温抗氧化涂层的试样在大气环境下通

过低电压大电流直接通电加热方式 ,用红外测温仪测

量加热温度 ,并记录加热保温时间。

抗氧化性能试验 :在静态空气中试片 30 s升温

到试验温度 ,进行保温 ,观察记录涂层出现缺陷的时

间。

抗热震性能试验 :试片在静态空气中 12 s升温到试

验温度 ,保温 3 s,降温 30 s,温度在试验温度和室温之间

交变循环 ,观察记录涂层出现缺陷时循环的次数。

用铌钨合金制成某型号液体火箭发动机 1∶1样

件 ,进行高空试车试验。

3　结果与分析

3. 1　铌钨合金高温组织与性能

微细而稳定的碳化物、氮化物和氧化物弥散相对

铌合金是一种最有效的高温强化法 [ 1 ]
,铌钨合金中

碳化物强化相为弥散分布的 (Nb, Zr) C和 Nb2 C[ 2 ]。

通过 X射线衍射和透射电镜分析 ,证实了铌钨合金

中的碳化物的结构。图 1为铌钨合金在高温长时间

加热后扫描电镜照片。

( a) 　1 600℃ /11 h

( b) 　1 700℃ /11 h

( c) 　1 800℃ /17 h

图 1　铌钨合金微观形貌 ( SEM )

Fig. 1　M icrostructure of Nb - W alloys

图 2为铌钨合金在 1 600、1 700及 1 800℃时的

力学性能。可以看出 ,当铌钨合金在 1 600℃长时间

加热情况下 ,析出的碳化物相形态几乎成为球状 ,基

本上沿晶界分布 ;保温时间相同 ,随着保温温度的提

高 ,碳化物在亚晶界及基体上析出并长大 ,碳化物的

形态也不再是球形 ,而是有一定的晶体学取向 [图 1

( c) ]。碳化物作为铌钨合金的高温强化相 ,只有在

其弥散分布的时候才能起到好的高温强化作用 ,它的

聚集和长大必将导致铌钨合金高温强度的下降。图

2中的高温力学性能曲线也说明了强度下降与温度

的关系。

图 2　铌钨合金高温力学性能

Fig. 2　Properties of Nb - W alloys at high temperature

铌钨合金中存在 MC、M2 C及 M3 C2等多种类型碳

化物 [ 1 ]。图 3为铌钨合金 X射线衍射图 ,碳化物标

定结果为 ZrC,图 4为碳化物透射电镜衍射斑点 ,花

样标定结果为 Nb2 C。ZrC为弥散分布的稳定碳化物

相 ,而 Nb2 C为亚稳碳化物相。

图 3　铌钨合金 X射线衍射图

Fig. 3　XRD patterns of Nb - W alloys

图 4　透射电镜衍射斑点

Fig. 4　TEM patterns of Nb - W alloys
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3. 2　铌钨合金喷管延伸段旋压及电子束焊接

3. 2. 1　喷管延伸段旋压

图 5所示工件为用铌钨合金板材经过旋压成形

的喷管延伸段 ,该工件高为 400 mm,喷口直径为

Ф282 mm,壁厚由 1. 5 mm向喷口处 0. 5 mm均匀过

渡。通过旋压试验 ,说明新研制的铌钨合金室温成形

性能良好 ,该材料的极限变薄率应在 70%左右。

图 5　喷管延伸段旋压件

Fig. 5　Sp inning workp iece

3. 2. 2　电子束焊接

图 6为铌钨合金与铌钨合金之间的电子束焊接。

焊缝成形性好 ,热影响区较小 ,板材焊接并退火后进

行焊缝 X光检测及拉伸试验 ,拉伸试样在基材处断

裂 , X光检测判定焊缝内部质量符合 QJ972—86 I级

焊缝的要求。

图 6　铌钨合金同种材料电子束焊缝

Fig. 6　Nb - W alloys welding

图 7为铌钨合金与 7715D高温钛合金电子束焊

接焊缝剖切照片。

图 7　铌钨合金与 7715D高温钛合金电子束焊缝

Fig. 7　Nb - W and 7715D alloys welding

由于铌钨合金与钛合金熔点相差较大 ,焊缝区与

铌钨合金的界限比较平滑 ,热影响区也小。通过电子

扫描电镜对焊接试样的焊缝区进行了成分分析 ,结果

如表 2所示。从表中可知 ,除了微量元素 Sn、W 外 ,

主要元素 A l、Ti、Nb在焊缝区存在均匀过渡 ,靠近铌

钨合金侧主元素 Nb比较多 ,靠近 Ti合金侧 Ti元素

比较多 , A l、Sn元素为钛合金中的化学组成成分。
表 2　焊缝区成分

Tab. 2　Com position of weld zone

%(原子分数 )

测量位置 A l Ti Nb Sn

Ti侧 8. 92 74. 35 15. 59 1. 14

中心 7. 95 71. 02 19. 96 1. 07

Nb侧 7. 97 72. 11 18. 8 1. 12

3. 3　硅化钼高温抗氧化涂层

在铌钨合金上制备的硅化钼涂层 ,高温下形成氧

化钼是挥发性氧化物 ,可形成比较纯的玻璃质 SiO2

层 ,起氧的阻挡层的作用 ,氧化膜生长速度低 ,能够流

动并能承受一定的机械变形 ,有一定自愈合能力使涂

层中形成的机械缺陷得以愈合 ,因而具有良好的抗氧

化性能 ;MoSi2与铌钨合金有相近的线胀系数 ,与 Nb2
Si2形成固溶体 ,因而与铌合金有良好的结合性能。

R. Tiwari和 H. Herman研究了等离子喷涂 MoSi2系的

涂层 ,指出 MoSi2涂层的高温抗氧化效果很好 ,但缺

乏韧性 [ 3 ]。Andrew 等在铌基体上先溅射沉积成分

Mo - W 的表层 ,再添加 Si和 Ge进行固相渗透 ,制得

(Mo,W ) ( Si, Ge) 2涂层 [ 4 ]。B rian等则在铌基体上先

用 PVD 沉积 Mo,再与添加了 Ge的 Si扩散形成改性

的 MoSi2涂层 [ 5～6 ]。这些方法制备的 MoSi2涂层表现

出良好的抗氧化性能 ,但在应用中还有一些不足之

处。殷磊等人利用料浆熔烧法在铌基体表面制备了

MoSi2高温抗氧化涂层 ,抗氧化寿命达到了 2 h
[ 7 ]。

在铌钨合金上制备的硅化钼涂层性能如表 3所

示。
表 3　硅化钼涂层抗氧化性能和热震性能

Tab. 3　Exposure and shock properties of M oS i2 coa tings

抗氧化性能 热震性能

1700℃ /30～50 h 1700℃保温 3 s, 30 s降至室温循环寿命≥500次

1800℃ / 10～20 h 1600℃保温 3 s, 30 s降至室温循环寿命≥1000次

3. 4　铌钨合金液体火箭发动机试制

用铌钨合金研制了某型号 1∶1液体火箭发动机

推力室试验件 ,并进行了热试车试验。图 8为该推力

室试车前后的照片。试车结果表明 ,用铌钨合金材料

及硅化钼涂层研制的火箭发动机推力室比冲比原来

同型号发动机提高 10 s。进行地面发动机热试车 ,最
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高工作温度 1 561℃,说明涂层具有一定的抗高温高

速燃气流冲刷的能力。

图 8　喷管试车前后实物图

Fig. 8　Pro2Testing and after2testing p ictures of nozzle

4　结论

(1) Nb - 5W - 2Mo - 1Zr铌钨合金具有良好的

高温力学性能 ,在 1 600℃时有较高的强度。

(2)通过火箭发动机推力室的研制 ,表明该铌钨

合金材料具有良好的工艺性能 :可进行薄壁件曲母线

型发动机喷管的旋压 ;同种材料之间及其与 7715D

高温钛合金之间可进行电子束焊接。

　　 (3) MoSi2涂层具有优异的静态高温抗氧化、抗

热震性能。解决了发动机推力室身部复杂形面内表

面硅化钼涂层制备问题。

(4)制备硅化钼涂层的短喷管进行地面发动机

热试车 ,最高工作温度 1 561℃,说明涂层具有一定的

抗高温高速燃气流冲刷的能力。
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