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CMC在航天领域的应用
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(西北工业大学航天学院,西安 710100)

文 摘 论述了陶瓷基复合材料在航天领域的研究与应用,主要从陶瓷基复合材料的优势特点、制备方

法、国内外研究进展以及CMC在航天型号产品上应用需要突破的难点和技术关键等五个方面进行了详细论

述和介绍,提出了发展趋势和研究方向。
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Abstract Theresearchonceramicmatrixcompositesandtheirapplicationsinaerospacefieldweredis-
cussedintermsoftheiradvantagesandfeatures,fabricationmethods,domesticandforeignresearchpro-
gress,difficultiesandkeytechnologiestobesolved,andfuturedevelopmenttrendsanddirections.
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0 引言

高性能动力是发展先进航天器的基础,提高火箭

发动机的冲质比是改善先进航天器性能的必经之路。
这些都要求不断降低发动机的结构质量和提高发动

机构件的耐温能力。陶瓷材料的耐高温、低密度、高
比强、高比模、抗氧化和抗烧蚀等优异性能,使其具有

接替金属作为新一代高温结构材料的潜力。因此,发
展耐高温、低密度的新型超高温复合材料来接替高温

合金和难熔金属材料成为发展高性能发动机的关键

和基础。本文主要介绍了CMC在航天领域的应用。

1 CMC的优势及特点

国际普遍认为,连续纤维增韧陶瓷基复合材料

(CMC)是发动机高温结构材料的技术制高点之一,
可反映一个国家先进航空航天器和先进武器装备的

设计和制造能力。由于其技术难度和耗资大,目前只

有法国、美国等少数国家掌握了连续纤维增韧碳化硅

陶瓷基复合材料的产业化技术。如图1所示,与目前

使用的金属材料相比,CMC复合材料的比强度高,特

别是高温条件下,这是其适宜用作结构材料的原因之

一[1]。

图1 不同材料比强度与使用温度的关系对比

Fig.1 Specificstrengthasafunctionoftemperature

C/SiC复合材料在1650~2200℃可以工作数

小时至数十小时,适用于液体火箭发动机、冲压发动

机和空天飞行器热防护系统等;在2200~2800℃可

以工作数十秒,适用于固体火箭发动机[3]。
在航天推进系统中,陶瓷纤维复合材料目前主要

用于小推力发动机的辐射冷却喷管延伸段和燃烧室,
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复合材料推力室具有三个特点:密度低,比强度和比

模量高,发动机减重效果显著,以复合材料代替金属

材料制造固体火箭发动机壳体可降低结构质量的

30%~60%;耐热性能优异,高温强度高,可提高发动

机的使用温度;兼备烧蚀、防热、抗辐射等多种性能,
可实现烧蚀/结构等多功能一体化,省去重金属材料

推力室复杂的冷却系统,简化发动机结构设计,成为

提高姿控轨控发动机技术性能水平的有效途径,已在

国外得到广泛应用[4-7]。

2 CMC常用制备方法

CMC的制备方法有多种:料浆浸渗—热压烧结

法、直接氧化沉积法、化学气相浸渗法(CVI)、先驱体

转化法(PIP)、反应性熔体浸渗法(RMI)、定向凝固

法等。用CVI和PIP生产的CMC产品已经实现工

程化应用[8]。

2.1 化学气相浸渗法(CVI)

CVI技术是在化学气相沉积(CVD)基础上发展

起来的一种新方法,常用的CVI工艺方法包括等温

等压CVI、热梯度强制对流CVI(FCVI)、脉冲CVI
(PCVI)、热梯度等压CVI、等温强制对流CVI等。

2.2 先驱体转化法(PIP法)

PIP是以有机聚合物先驱体(如聚碳硅烷)溶解

或熔化后,在真空—气压的作用下浸渍到纤维预制体

内部,然后经过干燥或交联固化,再经过高温处理时

有机聚合物热解转化制备陶瓷。

PIP法制备复合材料有两个显著特点,先驱体在

裂解过程中有大量气体逸出,并伴有失重和密度增

加,导致体积收缩以及留下许多气孔。目前,减少气

孔的常用方法是增加浸渍—裂解周期,需要经过反复

多个浸渍—交联—裂解周期(一般大于7个周期)才
能使材料致密化,周期数多,耗费先驱体量多而且工

艺周期长,成本高。因此,如何缩短PIP工艺的制备

周期是降低成本的关键因素之一。

3 国外CMC研制进展

发达国家在20世纪80年代开始使用C/SiC代

替高密度的金属铌作为卫星用姿控、轨控液体火箭发

动机的燃烧室喷管,近年来陆续进行了地面试车,并
进入实用阶段。使用C/SiC燃烧室喷管已经成为高

性能火箭发动机性能水平的标志,可以降低燃烧室喷

管结构质量数倍,并大量节省推进剂,从而提高冲质

比,增加卫星的有效载荷和延长在空间的工作寿命,
还可避免冷却用燃料排放对环境的污染。

2003年,美国国家科学研究院指出:“根据目前

各种材料的发展状况,到2020年,只有复合材料最有

潜力获得20%~25%的性能大提升。其中,陶瓷基

和聚合物基复合材料的密度、刚度、强度、韧性和高温

能力都可能有如此大的改善,而被列为最优先研究的

材料[9]。”因而,CMC被美国国防部列为重点发展的

20项关键技术之首。Hyper-Therm公司制造的C/

SiC复合材料燃烧室,以LH2/LO2为燃料进行点火

实验,燃气温度2050℃,燃烧室压力4.1MPa,推力

为1735.2N 的热试车考核,达到无需冷却的目

的[10-11]。
日本从20世纪80年代开始姿控轨控发动机推

力室技术研究,采用C/C和C/SiC复合材料,成形采

用PIP。研制的3DC/C和3DC/SiC复合材料不仅

在姿控轨控发动机推力室上得到应用,而且在高温燃

器透平、热交换器等方面得到广泛应用[7,12]。
法国科学家预测,CMC将代替高温合金占据火

箭材料的主要市场。法国SEP从1971年开始进行

以Ariane系列运载火箭为龙头的固体和液体推进技

术及热结构复合材料技术研究,研制的C/C、C/SiC
和SiC/SiC复合材料,已在5、25、200、6000N等推

力室上进行了点火试验,并在小型卫星和航天飞行器

上得到应用。其中CMC已实现商品化[6-7,14-15]。
德国EADS-ST公司1998年对C/SiC推力室

第一次地面热试车,燃烧室压力1.0MPa,累计工作

时间3200s,最高工作壁温达到1700℃。2003年对

C/SiC推力室采用新的涂层再次进行了地面热试车,
燃烧室压力1.1MPa,累计工作时间达5700s。目

前,EADS公司已经成功研制出10、20及400N等一

系列C/SiC陶瓷基复合材料推力室[15-16]。

4 国内CMC研制进展

由于高性能碳纤维原材料和陶瓷成品等方面受

到西方国家的禁运,国内陶瓷材料的制备相对落后,
但近年来通过国家的大力扶持,陶瓷材料的制备工作

有了明显的发展,同时也相继开始了陶瓷基复合材料

与金属的连接技术研究,并取得了一定的成绩。
在陶瓷制备所需先驱体方面,国防科技大学在聚

碳硅烷的研制方面进行了系统性研究,目前已经研制

出价格低廉的质量稳定的聚碳硅烷先驱体,并已商品

化。
针对国产碳纤维质量较差问题,西北工业大学与

厦门大学合作建立了连续纤维实验室。国内亦有多

家碳纤维生产厂就碳纤维的质量方面在进行性能提

高和稳定性研究。
近年来,国内C/SiC的制备技术和性能等方面

都取得了长足的进步,与世界先进水平的差距在逐步

缩小。于1998年10月通过了800N液体姿控轨控

发动机4次重复点火热试车考核,西北工业大学用

CVI法制备的卫星姿控发动机全尺寸C/SiC推力室

已经在2002年11月通过高空台架试车[7]。
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5 CMC在航天产品上的突破难点和技术关键

5.1 先驱体和碳纤维的制备技术

先驱体的纯度、产率高低直接影响到最终产品的

质量和经济性。碳纤维的力学性能直接决定着最终

产品的性能,目前国内在碳纤维的质量稳定性方面还

没有突破,这制约了国产碳纤维工程化应用。

5.2 预制体的编织技术

由于火箭发动机型面复杂,尺寸结构较大,因此

实现复杂多维的编织预制体难度较大,尤其是“近净”
尺寸编织技术难度更大,这也是影响最终复合材料构

件的整体使用性能的重要因素之一。

5.3 CMC的制备技术

CMC的制备方法很多,目前工艺相对完善,产品

质量相对稳定的有CVI和PIP法,并已经形成小批

量生产。国内已经基本突破复合材料的关键制备技

术,但是从制备技术的优化和稳定性方面还需要进行

更深入的研究和探索。提高材料的致密度,提高陶瓷

产率是工艺改进和优化的研究方向。

5.4 CMC与金属的连接技术

由于CMC与金属的热胀系数相差较大,如何实

现CMC与钛合金喷注盘连接是影响其应用的瓶颈

问题。由于复合材料与金属的热物理性能相差较大,
很难通过常规的焊接方法将其连接起来,目前研究较

多的是钎焊方法。该方法需要结合实际使用状况,通
过结构设计、过渡梯度、连接技术优化等手段来降低

连接界面的应力梯度,提高连接强度,同时应满足一

定的密封性能。

5.5 CMC表面抗氧化涂层技术

为提高复合材料的耐高温能力需要对其表面涂

覆抗氧化涂层,目前常用的是CVD技术沉积单层抗

氧化涂层,涂层厚度100~200μm。为提高CMC的

使用性能,必须进行多层复合涂层的研究。涂层技术

是影响材料使用寿命的一项重要技术,目前国内在此

领域涉足较少。

5.6 质量检测技术

对于CMC零件产品,目前常用的是工业CT无损

检测技术,对于编织结构的复合材料而言,准确判断材

料内部缺陷需要有丰富的工程技术经验和充分的试验

研究结果支撑。另外,对于复合材料与金属连接后的

界面检测技术,目前常用的是CT检测技术和气密检

查,CT分辨率低和复合材料存在一定气孔率的特性均

是影响对检测结果进行准确判定的最大问题。

6 结语

随着基础研究的不断深入,CMC不仅在航空航

天领域有着广泛的应用,而且在民用领域的应用也越

来越广泛,如燃气轮机、核聚变能源、新一代高速刹车

片和机械行业等。
随着CMC步入实际应用阶段,人们更深入认识

了CMC的优越性和应用潜力。今后主要发展趋势

是拓宽应用领域;发展材料的特种环境模拟理论与技

术;发展CMC优化设计理论与方法;发展新型陶瓷

纤维、基体和相应界面层材料以及高性价比的CMC
制备技术;纤维预制体设计、制备与检测技术等。
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