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C／SiC复合材料推力室应用研究
刘志泉，马武军

(上海空间推进研究所，上海200233)

摘 要：C／SiC复合材料密度低、耐高温、抗氧化、抗烧蚀，并且具有非常好的高温力学

性能，是制备高性能液体火箭发动机推力室的理想材料。本文从c／sic复合材料燃烧室结构计

算、无损探伤及C／SiC与金属连接等方面，论述了上海空间研究所在C／SiC复合材料应用于液

体火箭发动机推力室方面的基础研究及应用进展。
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Applied research of rocket engine thmsters

made of ceramic matrix composite
LIU zhi—quan，MA Wu-jun

(Shanghai Institute of Space Propulsion，Shanghai 200233，China)

Ab鼬阻ct：Carbon fiber reinforced silicon carbide(C／SiC)composite has low densi够，high oxida—

tion and erosion resistance，as well as high mechanical perfomance at high temperatllre．Therefore，it

is the most perf．ect material to fabricate thmst chamber which is used in liquid propellant rocket en—

gine．The development and application ofrocket engine thmsters made of the ceramic matriX compos—

ite in Shanghai Institute of Space Propulsion(SISP)are described in the aspects of nondestmctiVe in。

spection，strucrural computation，and welding joint of C／SiC ceramic matrix composites and metal

materials．

： carbon fiber reinforced silicon carbide(C／SiC)composite thruster；liquid—propellant

rocket engine；welding joint

0引言

液体火箭发动机1：作时，燃气温度高，冲刷

性强一且具有很强的氧化性，对推力室喷管的制
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备材料提出了严格要求。C／SiC陶瓷基复合材料

具有低密度(1．8～2．0咖m3)、高比强、耐高温、
抗氧化、耐烧蚀等特点，用其制备液体火箭发动

机推力室，可以减轻发动机结构重量，提高发动

机T作温度，简化发动机结构设计，大幅度提高
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发动机的整体性能。美国、俄罗斯，法国，德

国、日本等国已经开展了复合材料推力室的制备

及应用研究”l。

在国内，近年来采用先驱体浸渍裂解工艺

(HP)制备的c巧·c复台材料取得了突破性进展。

本文结合液体火箭发动机的『作特点．从结构计
算、损伤研究、无损检测、烧蚀特性及与金属材

料焊接等方面，详细阐述r将c，sic复合材料应

用于液体火箭发动机推力室研制中，所做的基础

性研究及应用成果。

1燃烧室结构设计

在研制初期，推力室壁厚选取主要依靠经

验，为确保发动机正常1．作．往往选取较大的壁

厚值，这样既无法充分发挥复合材料在减轻重量

上面的优势．又无{去在设计中确定方案的a『靠

性。因此．sIsP开展了复合材料燃烧室结构分析

及燃烧室壁厚计算研究。

液体火箭发动机燃烧室为圆筒状，根据设计

图纸．外径与内径之比在1 l—l 2之间．为薄壁

圆筒结构，因此可咀按照薄膜应力理论对燃烧室

进行应力分析。

根据薄膜应力理论阳．燃烧室符合二向应力

假设，即承受内压的圆筒壳体中存在轴向应力和

环向应力或切向应力，而径向碰力相对于轴向血

力和环向应力很小，在薄壁圆筒应力分析中不予

考虑。经过相应分析可知，在受到内压作用下，

燃烧室圆筒壳体的环向应力比轴向应力大一倍。

c8jc复合材料编织件预昔爿体为三维J!Ij向结

构，其力学性能为各向异性，由于环向碳纤维体

积分数小于轴向碳纤维体积分数，环向拉伸强度

小于轴向托仲强度。因此燃烧室结构计算中血当

首先考虑能否满足环向应力要求。

c悖ic复合材料属于塑性材料范畴．应采用

第四强度理论对承压状态下c肟·c复合材料燃烧

室进行强度计算。

根据第四强度理论推导出计算公式(1)：

*赤鲁 ⋯

其中材料的许用应力【口】可用公式(2)表

示：

时】_} (2)
^

式中：K为安全系数；E为环向拉伸强度。

参考GB 1458—78《纤维缠绕玻璃钢环形试

样拉伸试验方法》对c倍·c复台材料环向拉伸强

度进行测试，结果为82～100 MPa。为了保证计

算结果可靠，取环向拉伸强度82 Mh对复合材

料推力室燃烧室壁厚进行计算。A、B、c发动机

推力室按照公式(1)、(2)进行计算，结果见

表I所示

表l复合材料推力室壁厚计算结果对比

hb l C■cul日‘M⋯II d djJkmnl wdI m∞kness“
⋯m⋯I⋯r㈣thmst c}∞hH

表l中除A发动机未按照计算壁厚制备推力

宣外，其余两种发动机均通过计算选取燃烧室设

计壁厚，并进行了热试车考核，验证了上述计算

的可行性。

2复合材料损伤研究

由于c5jc复合材料推力室材料为多孔结构．

在发动机工作时困燃气冲击存在损伤，影响推力

室性能。为此对c8·c复台材料燃烧室承压过程

中受到的损伤进行研究。

罔l sIc基体表面裂纹

F1＆】Cmck∞“嘶㈣urf∽e dSlC mmenm
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图2 c倒c复台材料断Ⅲ

晦2‰⋯PIaned“⋯“daSIC⋯㈣Ⅻk
c塌-c复合材料由于s，c基体和碳纤维热膨

胀系数的不匹配．牯附在碳纤维表面的s-c基体

存在大量微裂纹(图”。在外应力作用下，馓裂

纹扩展．并首先在碳纤维表面沿较弱的结合界面

交叉、扩展，使得纤维与基体界面剥离．接着纤

维滑动．最后导致纤维束滑动、拔出并断裂(圄

2)，从而导致c屈c复合材料破坏。在不同外力

作用下，材料内部损伤表现为不同的方式。多个

损伤阶段并且各阶段不同的损伤形式表现是“

s；c复合材料损伤的摄夫特征。

为了研究燃烧室在不同压力下存在的损伤．

采用声发射无损检测技术对打压爆破试验过程中

c塌，c复合材料圆筒试样损伤，进行了全程检测。

声发射曲线的各参数中，振幅、能量、事件

数、持续时间等都一定程度的反映了损伤程度．

但损伤程度评价主要采用振幅和能量。c信iC复

合材料内部微细裂纹在受外虚力作用下扩展，使

应力释放。随着应力的提高裂纹扩展程度增大．

释放能量增大．而这一过程主要是在少数裂纹的

主导下进行。而在最大外血力下．最能快速释放

能盘的一个裂纹快速扩展，从而导致材料失效。

因此．为了表征裂纹对材料造成的损伤程度，采

用裂纹能量比来进行表征比较有效，即以爆破时

最大事件能量作为基准，各个受力阶段最大事件

能量与之的比值。而该评判方法在声发射曲线中

对比每个事件能量和振幅参数时也得到有效验

证。

表2币同承Ⅱ阶段最高能量事件信息

仙2 EvemI山mmdon of h】曲吲enewm d墙∞nIl。d⋯g ph∞∞

从表2也可以发现．最大事件能量表征材料

损伤阶段比振幅更为有效。结合声发射信号曲

线．可知圆筒试样损伤可分为=个阶段：初始损

伤阶段、严重损伤阶段和快建损伤阶段佃砷。
这i个阶殷能量比一载荷比曲线斜率越来越大．

持续时间由初期增大变为碱小，损伤逐渐增大．

事件类型发生改变：

1)韧始损伤阶殷(0—74％载荷比)：这一阶

段损伤主要为复合材料内甄c基体微裂纹扩展、

界面开裂以及纤维束内截而开裂加快并在其他区

域产生薪的裂纹潦；

2)严重损伤阶段(74％～100盼裁荷比)：声

发射能量增长较快，时间持续事件发生转折．裂

纹上升时间增大，说明损伤类型发生改变．损伤

主要为纤维柬及纤维束内纤维一基体界面裂纹快

速扩展．部分纤维束内碳纤维断裂和拔出，这样

缓解了局部应力集中．再次发生裂纹扩展需要进

一步积累能量；

3)快速断裂阶段(100％断裂载荷)．某个

声发射事件能量突然增大．并引发周围裂纹扩

展．应力释放．载荷下降．试样整体破坏。该阶

段裂纹上升时问增大．说明裂纹类型出现改变．

损伤主要是纤维来之间滑动、拔出并导致纤维断

裂、基体开裂，形成破坏裂纹．试样快速破坏。
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罔3试捧表而破坏裂纹扩展情比
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3无损检测研究

c，s-C复台材料由于结构和制备的耋[杂性．

其内部结构受原材料特性和】：艺流程的影响很

大。对其制备过程及产品进行无损检测，是确保

产66性能厦质量的最有教方法。

南于c6芘复合材料结构具有多孔隙、各向

异性等特点．对声波的散射和反射比较大，使得

声波的传播特性较差．导致常用的x射线、微

波、超声等无损检涮方法对三维编织的c培ic陶

瓷基复合材料(3D—c序ic)中的缺陷术能进行准

确的信息反馈或者效率比较低．因此．1海卒问

推进研究所开展了适于c信jc复合材料的尤抽l检

测方法研究。

3 l工业cT无损检测研究

工业cT无损检测研究．其T作原理是滑根

多方向就试件对z射线(或y射线)的衰减进行

透射测景．根据物体外部获取的射线强度的测量

值．去重建物体内菜一特定断而上的衰减射线的

强度的无重达二维图像．采用依次相继获取的一

系列断面固可重构物体内部三纬结构。斌验采用

【：业cr对c，sic复合材料推力窜进行了cT扫

描．扫描结果见图4。

从罔4(B)的T：业Gl'扫描罔象中可以看

出，c信，c复合材料喷管截面用像灰度均匀，密

度曲线比较平直，说明推力室材料懈度均匀．从

而反映出推力摩材料质地均匀．压量较好。

而从嘲4(b)的1‘业cT扫描罔象中，榆测

出推力室壁内部有裂纹．因此实现了对于c届c

复合材料摊力窜产品的无损检测和质量控制

固E
㈨t常推力生截面 咖推力室裂纹缺陷

罔4复合材料推力室r业cT扫描结果

F嘻4 InEksIn“吖⋯n⋯g髓uh onh“sI chamI*r
n18dE or‘⋯⋯I⋯omD∞lIe

研究结果表明．【业cT无损检渊技术能够

在阿像中以小同的灰度形式反映}f{摧力室碳纤维

编织件和‘ysIc复合材料推力事截面密度分布．

工业cT还可以得到密度曲线．益}化密度，从而

为复合材料喷管质量检*I提供有效手段。

3 2红外热波无损检测研究

红外热渡榆测技术是一种新发展的无损检测

技术，利用不同媒介材料表面及表面下的物理特

性和边界条件将影响热波的传输的原理，以某种

方式将媒介材料表面的温场变化反映出来．通过

控制热激励方法和测母材料表面的温场变化，获

取材料的均匀性信息以及其表面以下的结构信

息，从mi达到检测和探伤目的。

卜海审问推进研究所从2∞5年以来，褂蝌

其他研究单位．对浚项技术在复合材料推力室方

而的应用进行了大最研究及试验．取得了一定成

果。圉5为某复合材料喷管在热点火试验前衍的

一阶微分热渡成像罔。

汹试验响 0·}试验R

嘲5 cm-c缸台材料喷管一阶微分热渡成像端

ng 5 n⋯“Ierdi舴mn洲Ihc丌n∞“8驴0『C^ic⋯m⋯ⅡI⋯rms】1c nogde
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从图5可以看出，未经试验的推力室新产

品，表现出非常均匀一致的灰度，表明喷管热图

中热均匀性比较好，说明喷管产品材料质地均

匀，内部没有明显缺陷。

而图中试验后喷管喉部及喉部上面收敛段一

部分灰度相对周围出现异常，同时头部也有几处

区域灰度出现异常，说明这些区域出现热不均匀

情况，材料结构存在较大变化，可能有缺陷。与

试车后的喷管实物进行对比，发现喉部灰度异常

变化区域是试车过程中受到冲刷而形成的冲刷沟

槽缺陷，喉部上面的收敛段和头部灰度异常区域

是试车过程中在高温条件下燃气对材料造成的氧

化和烧蚀缺陷。在脉冲闪光灯加热后，热量在冲

刷沟槽底部或者收敛段表面氧化层以及头部烧蚀

处的传热受到阻碍，热量聚集，导致该区域出现

热不均匀情况，从而在热图上表现出灰度异常。

初步研究结果表明，红外热波无损检测技术

对c／SiC复合材料喷管无损检测有效，并且具有

较好的整体性，检测面积大，检测速度快，对C／

SiC复合材料喷管特别是大尺寸C／SiC复合材料

喷管或者构件进行无损检测有较大应用潜力。

4烧蚀特性研究

液体火箭发动机燃气温度、速度、热流密度

比较高，因此要求C／SiC复合材料具有较好的耐

高温、抗冲刷和耐烧蚀性能。评价其抗烧蚀性

能，以及PIP工艺制备的C／SiC陶瓷基复合材料

喷管抗烧蚀性能的表征，需要建立抗烧蚀性能指

标——线烧蚀率(mIIl／s)。

目前国内对线烧蚀率的测量评价没有统一标

准，常用的方法有：火箭发动机燃气流烧蚀试

验、空气电弧加热器烧蚀试验、风洞热气流冲刷

试验等，而火箭发动机燃气流烧蚀试验是最为接

近真实情况，因此研究在实际工况条件下的线烧

蚀率的测量有重要实际意义。

表3线烧蚀率测试数据对比

Tab．3 Measuring data of linear ablation ratio

本研究采用三点测孔仪(精度o．00lmm)测

量连续50 s地面热试车程序中C／Sic复合材料喷

管喉部直径变化，进而计算线烧蚀率。线烧蚀率

计算结果见表3所示。同时与美国FMI公司采用

PIP工艺为海军和空军的导弹拦截器姿态控制动

力系统制备的c，Sic复合材料推力室试车中线烧

蚀率数据进行了对比。

5复合材料推力室与金属头部连接

目前国内复合材料推力室和金属头部问的连

接方式主要为机械连接，依靠法兰、螺栓、石墨

垫片进行连接及密封。机械法兰连接重量大，同

时密封结构容易在发动机长期多次工作中失效，

降低发动机工作的可靠性。因此，为提高发动机

可靠性和性能，需开展其他连接方式研究，如焊

接连接。

C／siC作为一种典型的陶瓷基复合材料，与

金属材料的焊接连接是一直困扰其在液体火箭发

动机领域广泛应用的一个难题，主要原因是SiC

基体与金属材料原子键结构存在根本上的不同，

以及C／SiC复合材料特殊的物理化学性质。C／siC
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复合材料与金属材料焊接连接存在热膨胀系数差

异较大、浸润性差导致结合困难、连接界面反应

比较复杂影响焊接性能等问题m。上海空间推进

研究所较早开展了金属与复合材料连接的研究，

并取得了关键技术突破。

上海空间推进研究所与国内某单位合作开展

c脯c复合材料与钍合金复合扩散钎焊技术研究。

该项技术中，焊料起反应层和缓冲层的作用，有

效降低了连接界面的残余热应力。钎料中加A活

性元素，使钎料与sic基体分子之间有化学反应

发生，在巍c基体表面分解形成新相，产生化学

吸附机制。同时在焊料中增加填料以缓冲c埚·c

复合材料与焊接金属之间的热应力。钎焊焊接连

接方案发动机样机完成了多台吠方案考核热试

车．其中单机累计进行了2500次脉冲和120 s稳

态考核，试验后发动机完好，试车过程及试验结

果如图6所示。

l一随
H目／5

嘲6复合材料一金属焊接热试车厦试验数据曲线
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试验考核结果表明，焊接连接方案合理可

行。目前正在开展进一步方案优化及可靠性考

核，实现其工程化应用。

6结束语

c培jc复合材料具有轻质、耐高温、抗冲刷

等优点，因此c5ic复合材料喷臂在火箭发动机

领域具有广阔应用前景。根据液体火箭发动机的

工作特点，上海空间推进研究所通过对燃烧室结

构计算、无损探伤及c巧-c复合材料与金属连接

等方面的研究，实现了其在液体火箭发动机推力

室的应用。

为完善和提高鹋ic复合材料在渣体火箭发
动机推力室上的应用效果．还需进一步开展“下

工作。主要包括：11改进和完善c培ic复台材

料喷管与金属头部焊接技术，真正发挥c垮·c复

合材料喷管在减轻发动机重量上的作用；甜研

制高性能抗氧化涂层，提高c脯c复台材料喷管

的抗高温性能及抗冲目4能力．使推力室能适用高

性能、长寿命液体火箭火箭发动机；砷进一步

深入进行无损柱测的研究及应用，使之能够更为

准确可靠地对推力室质量进行无损检测和评估。
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