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文　 摘　 采用碳纤维复合网胎针刺预制体,通过溶液浸渍工艺制备了碳纤维增强 C / C-SiC 和 C / C-SiC-
ZrB2 陶瓷基复合材料,并对材料的力学、热物理和烧蚀性能进行了分析对比。 结果表明:针刺 C / C-SiC-ZrB2

复合材料的面内弯曲强度、厚度方向的压缩强度、层间剪切强度分别为 199、274 和 19. 3 MPa,各性能均低于对

应的针刺 C / C-SiC 复合材料。 针刺 C / C-SiC-ZrB2 材料与针刺 C / C-SiC 材料相比,热导率得到大幅度提高,
而线胀系数略微有所降低。 2 500 K、600 s 风洞试验后,针刺 C / C-SiC-ZrB2 复合材料表现出良好的抗氧化烧

蚀性能,质量烧蚀率约 0. 4×10-4g / s。
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Effect of ZrB2 on Properties of C / C-SiC Composites
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Abstract　 Carbon fiber needling preform reinforced C / C-SiC composites and C / C-SiC-ZrB2 composites were
prepared by liquor dipping process. The mechanical, thermal and ablation properties of the composites were investiga-
ted and compared. The results show that the flexural strength,compress strength and shear strength of the C / C-SiC-
ZrB2 composite are 199 MPa, 274 MPa and 19. 3 MPa respectively. These mechanical properties of the C / C-SiC-
ZrB2 composite are all lower than the counterpart properties of C / C-SiC composite. Compared with C / C-SiC compos-
ite, thermal conductivity of the C / C-SiC-ZrB2 is greatly higher and the linear expansion coefficient of the C / C-SiC-
ZrB2 composite is slightly lower. The ablation behavior of them is studied by arc wind tunnel test at a temperature of 2
500 K for 600 s. The C / C-SiC-ZrB2 composite has an average mass ablation rate of 0. 4×10-4 g / s and has excellent
properties of oxidation resistance and ablation resistance.
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0　 引言

ZrB2-SiC 陶瓷材料因其所具有的低密度、热化

学稳定性、高的导热、导电性、2 200℃以上良好的抗

氧化特性成为能够应用于包括高超声速长时飞行、大
气层再入、跨大气层飞行和火箭推进系统等极端环境

的理想候选材料[1-5]。 但对于热压 ZrB2 -SiC 陶瓷材

料:一方面由于材料的韧性差,另一方面受到热压工

艺限制可工程化应用的大尺寸构件制备难度很高,这
两方面的原因制约该材料的工程应用。 因此近年来,
采用颗粒、晶须和短纤维增韧方法制备热压 ZrB2 -

SiC 陶瓷基复合材料成为国内外的研究热点[6-9],而
通过 CVI 和 PIP 制备连续纤维增强 ZrB2-SiC 陶瓷基

复合材料处于探索阶段,且工艺复杂、周期长和成本

高。
本文在连续碳纤维增强 SiC 陶瓷基复合材料

(C / C-SiC)的制备过程中,采用溶液浸渍的方法引入

ZrB2 超高温陶瓷基体,制备了 C / C-SiC-ZrB2 复合材

料,并分析了 ZrB2 陶瓷粉末的加入对材料的力学、热
学和烧蚀性能的影响。
1　 实验
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1. 1　 材料制备

采用密度 0. 4 g / cm3 的碳纤维复合网胎针刺预

制体;硼化锆粉由丹东化工研究所有限责任公司生

产,纯度>90% ,粒径≤5 μm。
针刺 C / C-SiC 复合材料制备:以丙稀为碳源气

体采用 CVI 工艺进行热解碳界面层沉积,采用 PIP
工艺以聚碳硅烷(PCS)为浸渍剂进行 SiC 基体浸渍

致密,最终获得针刺 C / C-SiC 复合材料。
针刺 C / C-SiC-ZrB2 复合材料制备:通过硅树脂

调节黏度,使 ZrB2 粉较为均匀地分散于无水乙醇中,
得到含 ZrB2 粉的浸渍液,再采用“真空-浸渍”方法,
向预制体中引入 ZrB2 粉末。 然后以丙稀为碳源气

体,采用 CVI 工艺进行热解碳界面层沉积。 最后以

PCS 浸渍剂,采用 PIP 工艺进行 SiC 基体浸渍致密,
得到 C / C-SiC-ZrB2 复合材料。
1. 2　 性能测试

对针刺复合材料的碳布网胎叠层的面内方向(xy
向)的弯曲强度、叠层的层间剪切强度、针刺厚度方

向( z 向)的压缩强度进行了测试,上述弯曲、剪切、压
缩的力学性能均参照 Q / GB233—2008 进行测试。

复合材料弯曲强度(σ3b),采用三点弯曲法测试,
试样长度为 60 mm,试样宽度 B = 6 mm, 试样高度 H
= 4 mm。 跨距 L= 50 mm,加载速率 0. 5 mm / min。 弯

曲强度按下式计算(p 为最大载荷):
σ3b = 3pL / (2BH2) (1)

　 　 剪切强度(τ)采用短梁剪切法测试, 试样长度为

18 mm,试样宽度 B = 6 mm, 试样高度 H = 4 mm。 剪

切强度按下式计算:
τ = 3p / (4BH) (2)

　 　 复合材料的压缩强度采用压缩性能试验方法,试
样尺寸 Ф10 mm×10 mm,试样加载速率为 1 mm / min。
压缩强度按下式计算(D 为试样直径):

σ = 4p / (πD2) (3)
　 　 采用非稳态法测试复合材料的热性能,热导率试

样尺寸为 Ф10 mm×3 mm,线胀系数试样尺寸为 Ф5
mm×25 mm。 采用电弧风洞考核材料的烧蚀性能,试
样尺寸 100 mm×100 mm×5 mm,温度 2 500 K、压力

0. 65 MPa、工作时间 600 s。 采用 D8 advance 型 X 射

线衍射仪(XRD)和 JEOL JSM-64690LV (JEOL)型扫

描电子显微镜(SEM)分析了复合材料烧蚀后表面物

相组成及微观形貌。
2　 结果及讨论

2. 1　 复合材料的力学性能

采用碳纤维复合网胎针刺预制体,制备的最终复

合材料的力学性能见表 1。 从表 1 中可以看出,在预

制体密度与结构相同、最终材料密度相当的情况下,

采用“真空-加压浸渍溶液引入法”向预制体中引入

ZrB2 基体后,造成了材料力学性能的大幅下降,C / C-
SiC-ZrB2 材料相比于 C / C-SiC 材料,其弯曲强度下

降约 9. 1% ,压缩强度下降约 14. 9% ,材料的剪切强

度下降最显著,约 35. 8% 。
表 1　 复合材料的力学性能

Tab. 1　 Mechanical properties of composites

复合材料 ρ / g·cm- 3 σ3b / MPa σ / MPa τ / MPa

C / C-SiC 2. 0 219 322 30. 1
C / C-SiC-ZrB2 2. 1 199 274 19. 3

图 1 为两种复合材料的弯曲断口扫描电镜照片,
可以看出,材料断口的纤维拔出、脱粘等现象不明显,
断口都比较齐整。 但是图 1( a)中针刺 C / C-SiC 复

合材料断口碳纤维周围的碳基体和 SiC 基体的断面

平整、基体致密度高与纤维结合牢固,而图 1(b)中含

有 ZrB2 组元的针刺 C / C-SiC-ZrB2 复合材料的基体

断面比较杂乱、致密度较低,存在颗粒状(非烧结态)
的陶瓷基体,碳纤维断口呈圆形,纤维表面光滑,没有

出现 ZrB2 陶瓷粉与碳纤维反应造成纤维损伤的现

象。

(a)　 C / C-SiC

(b)　 C / C-SiC-ZrB2

图 1　 复合材料断口微观形貌

Fig. 1　 Fracture morphology of composites

分析认为导致材料力学性能下降的原因可能是

通过浸渍溶液引入法在预制体中引入 ZrB2 陶瓷粉

后,部分 ZrB2 陶瓷粉与碳纤维直接接触,降低了后续

CVI 工艺制备的沉积碳与碳纤维的结合面积,导致基
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体与纤维结合强度降低。
2. 2　 复合材料的热学性能

图 2 是两种复合材料 z 向的热导率与温度关系

曲线,可以看出两种复合材料热导率随着温度升高均

增大,其中针刺 C / C - SiC - ZrB2 的室温热导率为

12． 28 W / (m·K),600℃时为 17. 04 W / (m·K)达到

最高,随后下降,800℃时为 16. 81 W / (m·K)。 而且

针刺 C / C-SiC-ZrB2 材料的热导率明显高于针刺 C /
C-SiC 复合材料,可见基体中引入 ZrB2 组元,使材料

的热导率得到大幅度提高。

图 2　 复合材料的热导率

Fig. 2　 Thermal conductivity of composites

图 3 是复合材料 z 向的线胀系数与温度关系曲

线。 针刺 C / C-SiC-ZrB2 复合材料室温线胀系数为

1. 263×10-6 / K,800℃ 时为 2. 497 ×10-6 / K,从图中可

以看出针刺 C / C-SiC-ZrB2 复合材料的线胀系数整

体低于针刺 C / C-SiC 材料,可见基体中引入 ZrB2 组

元,使材料的线胀系数有一定程度的降低。
从图 2 和图 3 材料的热物理性能对比可以看出,

基体中引入 ZrB2 组元,使复合材料的热导率提高的

同时线胀系数有一定程度的降低,这种变化更能满足

飞行器鼻锥、机翼前缘等热防护部件对材料高导热、
低线胀的要求。

图 3　 复合材料的线胀系数

Fig. 3　 Linear expansion coefficient of composites

2. 3　 复合材料的烧蚀性能

2 500 K、600 s 风洞试验后,针刺 C / C-SiC-ZrB2

复合材料试片的表面仅出现烧蚀痕迹,烧蚀厚度仅

0. 4 mm,平均质量烧蚀率约 0. 4×10-4g / s;针刺 C / C-
SiC 试片已经烧穿,平均质量烧蚀率约 0. 02 g / s。 试

片的烧蚀表面微观形貌照片见图 4。

(a)　 C / C-SiC

(b)　 C / C-SiC-ZrB2

图 4　 复合材料烧蚀后表面微观形貌

Fig. 4　 SEM photographs of the surface
of sample of composites after ablation

针刺 C / C-SiC-ZrB2 复合材料在风洞试验过程

中,热力学上可能发生如下化学过程:
C(s)+O2(g)= CO(g) (1)
C(s)+O2(g)= CO2(g) (2)

CO+1 / 2O2 =CO2 (3)
ZrB2(s) + 5 / 2O2(g) = ZrO2(s) +B2O3(l) (4)

SiC(s) + O2(g) = SiO(g) +CO(g) (5)
SiC(s) +3 / 2O2(g) = SiO2(l) +CO(g) (6)
SiC(s) + 2O2(g) = SiO2(l) +CO2(g) (7)

ZrO2+3C=ZrC+2CO (8)
图 4(a)是针刺 C / C-SiC 烧蚀断口附近的形貌,

可以看出碳纤维呈现尖刀状,基体几乎不存在。 这是

因为基体中的 SiC 氧化形成 SiO2 后,由于 SiO2 熔点

只有 1 996 K,沸点只有 2 503 K,黏度低且与基体的

粘附力弱,伴随 SiO2 蒸发以及部分直接被高温高压

的气流吹掉,无法形成有效的致密保护膜,导致材料

烧蚀严重。
图 4(b)是针刺 C / C-SiC-ZrB2 烧蚀后的表面形

貌,试样表面形成了比较理想的玻璃态物质,在高温
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烧蚀环境下,该玻璃态物质形成粘稠的熔融层,熔融

层在试样表面铺展形成鳞片状结构。
从图 5 针刺 C / C-SiC-ZrB2 试样烧蚀后的 XRD

图可知此熔融层是由 ZrO2 和 SiO2 两相共同组成的。
在 1 500 K 以下 ZrB2 氧化生成的液态 B2O3 玻璃相起

到了良好的氧化保护作用。 在 1500K 以上时,B2O3

快速蒸发,从而降低了它作为一种扩散障碍的效用,
ZrB2 将会发生快速氧化,与 SiC 共同作用,在高温时

形成 ZrO2 和 SiO2 两相组成的高黏度玻璃态的熔融

层。 熔融层的 ZrO2 和 SiO2 两者有一个低共熔点介

于 SiO2 的熔点 1 996 K 和 ZrO2 的熔点 2 950 K,所以

形成的 ZrO2-SiO2 玻璃态熔融层起到高温氧扩散阻

挡层的作用,可以有效地保护材料内部不发生氧化烧

蚀[10]。

图 5　 C / C-SiC-ZrB2试样烧蚀后 XRD 图

Fig. 5　 XRD spectra of C / C-SiC-ZrB2

composites for post-ablation

3　 结论

(1)在连续碳纤维增强 SiC 陶瓷基复合材料(C /
C-SiC) 的制备过程中,通过溶液浸渍的方法引入

ZrB2 超高温陶瓷基体,制备出 C / C-SiC-ZrB2 复合材

料。
(2)针刺 C / C-SiC-ZrB2 复合材料的面内弯曲强

度、厚度方向的压缩强度、层间剪切强度分别为 199、
274 和 19. 3 MPa,ZrB2 的引入使材料的力学性能有

一定程度的降低。
(3)基体中引入 ZrB2 组元,使复合材料的热导率

提高,同时线胀系数降低。 针刺 C / C-SiC-ZrB2 复合

材料的室温热导率为 12. 28 W / (m·K),室温线胀系

数为 1. 263×10-6 / K。
(4)通过 2 500 K、600 s 风洞试验考核,表明针刺

C / C-SiC-ZrB2 复合材料的抗氧化烧蚀性能明显优于

针刺 C / C-SiC 复合材料。
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