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文　摘　综述了陶瓷基复合材料火箭发动机推力室国外最新研究进展 ,介绍了国内在此方面的研究现状 ,

最后对陶瓷基复合材料推力室在国内的发展及应用进行了展望。
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Abstract　The development of ceram ic matrix composites rocket engine thrusters abroad is reviewed and the do2
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Key words　Ceram ic matrix composites, Rocket thruster

0　引言

连续纤维增强陶瓷基复合材料具有高比强、高比

模、高可靠性、耐高温以及轻质等优异性能 ,已成为航

空、航天、能源等领域理想的高温结构材料 [ 1 ]。碳纤

维增强碳化硅 ( C /SiC )和碳化硅纤维增强碳化硅

( SiC /SiC)为陶瓷基复合材料的杰出代表。

采用 C /SiC和 SiC /SiC陶瓷基复合材料制备液

体火箭发动机推力室 ,可以减轻发动机结构质量 ,提

高发动机工作温度 ,简化发动机结构设计 ,从而大幅

度提高发动机整体性能 [ 2 ]。美国、法国、德国、日本

等经济和科技强国已在国际上率先开展陶瓷基复合

材料推力室的制备及应用研究。本文主要介绍陶瓷

基复合材料推力室在国外的最新研究进展以及国内

的研究现状 ,对陶瓷基复合材料推力室在国内的发展

及应用进行了展望。

1　国外研究进展

1. 1　美国

美国十分关注高性能陶瓷基复合材料推力室的

发展及应用。Hyper - Therm HTC, Inc.联合空军实验

室采用化学气相浸渍 (CV I)技术制备了 C /SiC复合

材料 H2 ( g) /O2 ( l)液体火箭发动机推力室 [ 3 ] ,该推

力室长 457 mm,喷管出口直径 254 mm ,喉部直径 35

mm,设计室压 13. 79 MPa,设计推力 24 915 N。2003

年该复合材料推力室的缩比尺寸试件进行了热试车 ,

工作条件 : H2 ( g) /O2 ( l)推进剂、燃气温度 2 050℃、

燃烧室压力 4. 1 MPa、推力 1 735. 2 N的热试车考核 ,

喉部烧蚀速率约 2. 54 ×10 - 2 mm / s(图 1)。

图 1　H2 ( g) /O2 ( l)液体火箭发动机
C /SiC复合材料推力室及热试车情况

Fig. 1　C /SiC composites thrusters before and

during hot2fire testing
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Hyper - Therm HTC, Inc.还制备出首台能主动

冷却的复合材料液体火箭发动机推力室 ,如图 2所

示。该推力室设计为带冷却通道的轴对称结构 ,液体

在冷却通道流动实现冷却 [ 4 ]。其制备工艺采用 H i -

N icalon SiC纤维整体编织 ,以 CV I工艺沉积 SiC基

体。热试车考核以 H2 ( l) /O2 ( l)为推进剂 ,燃烧室压

力为 2. 7 MPa,推力室内壁稳态最高温度超过 2 370℃,

复合材料推力室通过 30 s的热试车考核。

美国还积极开展了陶瓷基复合材料推力室在小型

固体火箭发动机上的应用 ,已成功制备出固体导弹用

C /SiC复合材料火箭发动机推力室 [ 5 ]。C /SiC复合材

料推力室以聚碳硅烷 ( PCS)为先驱体 ,采用先驱体浸

渍裂解 ( P IP)工艺制备而成 ,材料密度为 2. 0 g/cm3。

推力室壁厚不足 1. 5 mm,喉部直径约 5. 08 mm。点火

试车时火焰温度达到 2 038°C,最大工作压力达到 17

MPa,平均工作压力为 4. 6 MPa。完成 8. 11 s试车考核

后 ,喷管喉部直径变化仅为 1. 5%。该 C /SiC复合材料

推力室可应用于 SM - 3导弹轨控系统 (图 3)。

图 2　主动冷却 SiC /SiC复合材料推力室

Fig. 2　SiC /SiC composites thruster with

coolant containing tubes

图 3　SM - 3导弹固体轨控发动机 C /SiC

复合材料推力室热试车情况

Fig. 3　C /SiC thruster during post hot2firing test

1. 2　欧洲

欧洲众多科研机构从 20世纪 80年代开始研制

陶瓷基复合材料火箭发动机推力室。法国 Space

Transportation公司与 SEP公司合作开展 C /SiC复合

材料火箭发动机推力室的研制 [ 6 ] (图 4)。在 1998年

进行了 C /SiC复合材料燃烧室第一次地面热试车。

热试车以四氧化二氮为氧化剂 ,甲基肼为燃料 ,燃烧

室压力 1 MPa。C /SiC燃烧室累计工作达 3 200 s,其

喉部最高壁温达到 1 700℃。2003年 ,经改进后的 C /

SiC复合材料燃烧室在压力为 1. 1 MPa下工作时间

达到 5 700 s,最高壁温达到 1 900℃。

德国 DASA ( EADS ST前身 )采用液相渗硅反应

烧结 (LP I)技术制备出多种规格液体和固体火箭发

动机 C /SiC推力室 [ 7 ]。其中 , 10 N双组元卫星发动

机推力室 (图 5)经 400个热循环试车考核后 (累积工

作时间 50 h) ,无明显的热老化和热腐蚀现象。DA2
SA结合缠绕成型技术和 P IP技术制备出 400 N卫星

远地点发动机 C /SiC复合材料推力室 (图 6)。该推

力室在室压 1 MPa下累计完成 34 m in的热试车考

核 ,其壁温达到 1 277～1 577℃,考核后无明显的结

构和外形变化。

图 4　SEP C /SiC复合材料推力室及热试车情况

Fig. 4　C /SiC combustion chambers coated with layers

before and during hot2firing test

图 5　DASA 10 N双组元卫星发动机推力室

Fig. 5　10 N C /SiC satellite thruster

图 6　400 N远地点发动机 C /SiC复合材料推力室

Fig. 6　400 N C /SiC combustion chamber before and

during hot2firing test
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EADS ST于 1998年开始为为 A riane 5上面级发

动机研制的 C /SiC复合材料喷管延伸段 [ 6 ] (图 7) ,入

口Φ490 mm,厚 3. 6 mm;出口Φ1 330 mm ,厚 1. 4

mm;总长 1 360 mm。在 2000年进行了首次热试车 ,

燃烧室压力 1. 1 MPa,完成预定程序累计共 150 s。

该喷管扩散段碳纤维预制件采用缠绕技术 (图 8) ,然

后由 LP I工艺制备而成 ,其相对金属喷管质量降低了

60%。

图 7　A riane 5上面级发动机 C /SiC复合材料

喷管延伸段及热试车情况

Fig. 7　A riane 5 ceram ic nozzle and

its hot2firing test

图 8　A riane 5上面级发动机 C /SiC复合材料

喷管延伸段碳纤维预制件缠绕情况

Fig. 8　Production of aestus nozzle structure by means of

winding technique at friedrichshafen p roduction centre

基于 C /SiC复合材料推力室在多种空间发动机

上的成功应用 , EADS ST于近年开始研制 500 N远地

点发动机 ( EAM ) C /SiC复合材料推力室 [ 8～9 ] (图 9) ,

拟解决 C /SiC复合材料推力室长寿命工作问题和与

非金属的连接问题 ,其中金属与复合材料连接采用

CVD沉积铌的方法。该发动机设计以甲基肼和四氧

化二氮为推进剂 ,燃烧室压力为 1. 0 MPa,设计比冲

为 325 s,发动机工作为 10. 5 h,服役为 15年。该 C /

SiC复合材料发动机计划将于 2008年研制成功。

图 9　EADS ST EAM 500 N C /SiC

复合材料推力室及热试车情况

Fig. 9　EADS ST 500 N European Apogee Motor

( EAM ) and its C /SiC thruster

1. 3　日本

日本政府 1989年开始执行为期 8年的“超大型
耐环境先进复合材料规划 ”,主要目的是为航天航
空、能源等领域开发耐 1 000～2 000℃以上的高温轻
质结构材料。Yamaguchi H irohide和 Murata H iroshige

分别在美国申请专利 ,介绍了陶瓷基复合材料推力室
的研制进展 [ 10 ]。他们采用 P IP工艺 ,经 10周期浸
渍 /裂解使材料致密化。以该工艺制备的推力室进行
火箭发动机燃烧试验 ,推进剂为 NTO /N2 H4 ,冷却比
例分别为 26%和 9% ,经四个循环热试车 ,时间为 22

s,推力室的壁温最高为 1 424℃。
2　国内复合材料推力室研究进展
由于复合材料推力室的优异性能 ,国内也较早开
展了复合材料在液体火箭发动机上的研制 ,其中主要
以上海空间推进研究所 ( SISP)为代表。SISP从“九
五”开始研制采用复合材料推力室的液体火箭发动
机 ,但由于复合材料制备工艺的不成熟 ,导致复合材
料推力室应用缓慢 ,特别是在高室压液体火箭发动机
上。近年来 ,由于 P IP工艺的突破性发展 ,解决了 C /

SiC复合材料的在脆性、抗氧化、致密性、工艺稳定性
及制备周期等存在问题 ,极大提高了 C /SiC复合材料
推力室性能 ,实现了 C /SiC复合材料在液体火箭发动
机的应用 ,进而推动了液体火箭发动机的研制发展。
2. 1　1 140 N高室压发动机

SISP从“九五”开始研制该发动机 ,工作压力 3. 0

MPa,推力 1 140 N ,采用复合材料推力室。该发动机
复合材料推力室曾采用 C /C、C /SiC (CV I) ,但推力室
性能和质量不高 ,最终由国防科技大学采用 P IP工艺
制备出 C /SiC复合材料推力室 ,实现了高室压复合材
料推力室研制工作的重大突破。2004年 2月 , C /SiC

复合材料推力室在燃烧室压力 3 MPa工况下 ,首次突
破 120 s稳态和 20 s脉冲的考核程序 ,累计试车 165

s。同年 6月地面热试车考核中 ,累计试车时间 283

s。目前 C /SiC复合材料推力室地面热试车累计工作
时间超过 510 s,单次长程稳态时间达到 200 s,推力
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室抗烧蚀性优异 ,实测烧蚀率小于 0. 5μm / s。C /SiC

复合材料推力室及热试车情况见图 10。

图 10　1 140 N C /SiC复合材料推力室及热试车情况

Fig. 10　1 140 N C /SiC composites thruster during hot2firing test

2. 2　490 N高室压发动机
该发动机由 SISP研制 ,其燃烧室压力 3. 5 MPa,

推力 490 N, C /SiC推力室采用 P IP工艺制备 ,壁厚小
于 1. 5 mm, 质量小于 28 g。该发动机经过了多次地
面点火 ,完成 120 s稳态考核要求。推力室和地面点
火试验见图 11。

图 11　490 N C /SiC复合材料推力室及热试车情况

Fig. 11　C /SiC composites thruster during hot2firing test

2. 3　10 kN C /S iC复合材料喷管扩散段
由于 C /SiC复合材料密度较低 ,制备大尺寸喷管
能够明显降低产品质量。SISP为 10 kN液体火箭发
动机研制了 C /SiC复合材料喷管扩散段 ,仅重 5. 8

kg,极大地降低了结构质量 ,目前已经成功通过了振
动试验。具体见图 12。

图 12　10 kN发动机推力室 C /SiC

复合材料扩散段及振动试验

Fig. 12　10 kN C /SiC nozzle and during vibration testing

3　待解决问题
在 SISP和国防科技大学 CFC重点试验室共同
努力下 ,国内复合材料推力室的研制得到了快速发
展。然而随着 C /SiC复合材料推力室应用范围的扩
大 ,高温高压、大尺寸、长寿命、高精确度、高可靠性、
低成本、可检测性等要求提出的日趋迫切 ,亟需解决

的问题主要包括以下 4各方面。
3. 1　高温抗氧化涂层
为进一步提高发动机比冲 ,需提高燃烧室温度 ,如
第三代卫星远地点发动机燃烧室温度大于 1 700℃,这
将对燃烧室产生较大的烧蚀和氧化 ,而 C /SiC复合材
料已很难满足其长寿命要求。因此迫切需要研制高
性能高温抗氧化涂层 ,这是 EADS ST 500 N远地点发
动机推力室研制过程中需要解决的问题。
3. 2　复合材料推力室身部与金属头部的连接问题
复合材料推力室和金属头部间的连接方式通常
有两种 :一是直接焊接 ,二是利用法兰机械连接。机
械连接方式一方面增加了发动机的结构质量 ,限制了
C /SiC复合材料喷管减重优势的充分发挥 ;另一方面
机械连接用的柔性石墨密封垫圈容易在发动机长期
工作中失效。
美国 ARC公司和 U ltramet公司以及俄罗斯的某
些科研机构已经实现了 C /SiC复合材料推力室身部
与金属头部的焊接连接 [ 11 ]

,如 EADS ST 500 N远地
点发动机采用 CVD铌涂层与发动机头部焊接。随着
C /SiC复合材料的发展 ,复合材料推力室与金属头部
的焊接连接将成为影响其应用的关键问题。
目前国内在 C /SiC复合材料与金属之间的焊接
技术还不成熟 , SISP较早开展了复合材料推力室与
发动机头部的焊接研究 ,并采用扩散钎焊钛合金和
CVD沉积铌两种连接方式进行了复合材料推力室与
发动机头部焊接 ,通过了 120 s点火试验 ,结果表明
这两种方案均具有可行性 ,其中沉积铌焊接效果更
好。为了最大地发挥焊接技术的优势 ,并能够实际应
用 ,焊接连接技术还需进行深一步研究。
3. 3　复合材料推力室尺寸精度问题
复合材料推力室不同于传统金属推力室 ,后者可
以精确加工到设计尺寸 ,而复合材料推力室由于基体
高硬度以及纤维高耐磨性 ,使得对其加工非常困难 ,

同时由于其结构特性 ,过多的机械加工将破坏增强纤
维的整体性 ,导致力学性能下降。目前复合材料推力
室的内型面均不加工 ,由芯模、碳纤维预制件以及复
合工艺保证 ,但尺寸精度达不到设计要求。为了满足
高精度要求 ,须从机械加工、编织工艺、C /SiC复合材
料制备工艺等方面考虑解决这些问题。
3. 4　无损检测问题
随着 C /SiC复合材料推力室的应用 ,对其缺陷的
无损检测技术也迫切需要解决。红外热波无损检测
技术 [ 6, 12～13 ]和工业 CT无损检测技术 [ 6, 14 ]在该方面
具有较大优势 ,其中红外热波无损检测技术不受推力
室尺寸和形状限制 ,对于薄壁复合材料推力室具有较
好的检测效果。而工业 CT具有更好的分辨效果 ,但
是由于其受推力室尺寸限制 ,并且只能对某一截面进
行检测 ,检测费用也较高。C /SiC复合材料无损检测

(下转第 11页 )
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计算 ,以下考虑两种情况。

(1)取半径为 3 mm半球 ,要保证球面上特征尺

度大于 3. 09 mm,可取球心角为 80°的弧长 ,此时 S =

4. 191 mm,根据 Lees公式 , 80°处的热流 , qθx / q0 s =

011。这样公式右边为

λ qN dS≈ ( q0 s + 2q80 ) A /3 =
1. 2

3
q0 sA (5)

式中 , A为球心角 80°的球面面积。

(5)式表明加于驻点区域的平均热流仅相当于

0. 4q0 (即 0. 4倍驻点热流 )。

(2)取半径为 50 mm半球 ,取 10°球心角 ,则 10°

圆弧的弧长 :

s = 8. 725 mm (6)

s > 3. 09 mm,按 Lees理论 ,此时球面上热流 q10

= 0. 95q0 ,这样

λ qN dS≈ 2. 9
3

q0 S = 0. 96q0 A (7)

式 (7)表面驻点区域的平均热流为 0. 96q0 ,接近

驻点热流 ,三维对驻点表面温度影响不大。

6　结论

(1)尖化前缘存在着稀薄气体效应 ,过渡区与自

由分子流区的前缘热流虽然沿轴向变化很大 ,但它仅

在 2～3个自由程内有激烈的变化。尖化前缘热流密

度在 2～3个自由程内有 3倍的下降 ,而表面温度仅

有 10%的下降。这表明激烈变化的热流对结构体实

际的内部温度分布不会带来明显的影响。

(2)驻点热流的三维影响 ,尖化前缘曲率半径小

于 5 mm,驻点温度的三维效应十分明显 ,此时进入驻

点的实际热流为驻点热流的 0. 4倍 ,而对大于 50 mm

的大端头 ,则进入的实际热流为驻点热流的 0. 96。

(3)高热导率的防热材料可降低前缘的最高表

面温度 ,对非烧蚀热防护十分有利 ,它还可提高后部

的表面温度 ,增加辐射散热的力度 ,这是非烧蚀热防

护的重要机制。
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