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工程应用 C / C 复合材料的性能分析与展望
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摘摇 要:摇 评价了中国 40 多年来在航天、航空、光伏、粉末冶金、工业高温炉领域成功应用的针刺 C / C,正交 3D C / C、径编 C /
C、穿刺 C / C、轴编 C / C 等五类 C / C 复合材料的物理、力学、热学、烧蚀、摩擦磨损、使用寿命等性能及特点,并与其他国家相应

材料性能进行分析对比,为建立工程应用 C / C 复合材料共享的数据库平台奠定基础。 揭示了炭纤维预制体、炭基体类型、界
面结合状态与材料性能的关联度。 指出炭纤维预制体结构单元精细化研究和其结构的梯度设计,以及炭基体的优化组合匹

配技术,仍是 C / C 复合材料性能稳定化提升的重点研究方向。
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1摇 前言

中国 C / C 复合材料研究的起始阶段,是由中国

科学院金属研究所、西安航天复合材料研究所分别

研制了炭毡 /热解炭、炭毡 /树脂炭喉衬试验件为代

表的第一代 C / C 喉衬材料开始,并于 1972 年在中

国航天科技集团第四研究院进行了 椎300 mm 固体

火箭发动机地面热试车可行性筛选试验[1]。 至今,
已经历 40 多年的积累和发展,中国先后开发出针刺

C / C、正交 3D C / C、径编 C / C、穿刺 C / C、轴编 C / C
等五种类型的 C / C 复合材料,并成功应用于航天、
航空、光伏、粉末冶金、工业高温炉等领域。 在预制

体成型技术、致密化技术、高温处理技术以及工艺装

备技术方面取得了长足进步,西安超码科技有限公

司生产了直径为 2 340 mm,高度为 3 100 mm(多段

组合) 的 C / C 隔热罩;宽度为 1 600 mm,长度为

2 100 mm的 C / C 板材;其 CVI 沉炭炉、炭化炉最大

内径为 2 800 mm,高度为 3 600 mm;高温处理炉最

大内径为 1 700 mm,高度为 3 000 mm。 这些 C / C
产品和工艺装备均是中国最大的产品和工艺装备,
并可与其他国家知名的 C / C 复合材料公司相媲美。

40 多年来,在重点领域取得了突破性进展,进
入服役阶段的时间节点为:

———1984 年 4 月,由西安航天复合材料研究所

研制的远地点固体火箭发动机 C / C 喉衬,参与了第

一颗东方红二号通信卫星的发射,获得圆满成功;
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———1995 年 7 月,由西安航天复合材料研究所

研制的 C / C 燃气舵片,参与了某重点战术导弹首

飞,获得圆满成功;
———1999 年 8 月,由航天材料及工艺研究所研

制的 C / C 端头,参与某重点战略导弹首飞,获得圆

满成功;
———2002 年 5 月,由航天材料及工艺研究所研

制的 C / C 扰流片,参与了某重点战术导弹首飞,获
得圆满成功;

———2013 年 12 月,由西安航天复合材料研究

所研制的高分辨率光学望远镜的 C / C 镜筒,参与了

嫦娥三号探测器的发射,获得圆满成功;
———1998 年 10 月,由西安航空制动科技有限

公司研制的军机炭刹车盘,参与了某重点军机首飞,
获得圆满成功;

———2003 年 11 月 26 日,湖南博云新材料有限

公司获得中国民航总局颁发的 B757鄄200 型飞机炭

刹车盘零部件制造人批准书;
———2005 年 8 月 18 日,北京航空材料研究院

获得中国民航总局颁发的 MD鄄90 型飞机炭刹车盘

零部件制造人批准书;
———2009 年 3 月 24 日,西安超码科技有限公

司获得中国民航局颁发的 A318 / A319 / A320 型飞

机炭刹车盘零部件制造人批准书;
———2012 年 1 月 5 日,陕西兰太航空设备有限

公司获得中国民航局颁发的 A321 型飞机炭刹车盘

零部件制造人批准书;
———2005 年,西安超码科技有限公司成功研制

出中国第一套多晶硅氢化炉用 C / C 热场系列产品;
———2006 年,湖南南方博云材料有限公司成功

研制出中国第一套单晶硅拉制炉用 C / C 热场系列

产品;
———2008 年 1 月,西安超码科技有限公司成功

研制出中国第一套径编 3DC / C 热压模具,并投入使

用。
除上述重要节点涉及的 9 个单位外,中国还有

上海大学,西北工业大学,烟台鲁航炭材料有限公

司,湖南金博复合材料科技有限公司,北京摩擦材料

厂等单位也参与了工程应用 C / C 复合材料的开发

与生产。
综述通过工程应用的五种类型 C / C 复合材料

性能和功能特点的梳理和评价,探索其影响的主要

因素,阐明预制体结构单元、炭基体优化组合匹配技

术对材料性能的控制机制,为建立中国共享的数据

库平台奠定基础。

2摇 性能表征及特点

摇 摇 性能表征是 C / C 复合材料工程应用的前提,表
1 ~表 3 列出了西安航天复合材料研究所、西安超码

科技有限公司生产的五种类型 C / C 复合材料的物

理、力学、热学等典型性能数据;表 4 列出 C / C 复合

材料喉衬的烧蚀性能;表 5 列出炭刹车盘的摩擦磨

损性能;表 6 列出了 C / C 复合材料热场产品的使用

寿命。
C / C 复合材料不仅是一种复合材料,而且也是

一种结构。 其可设计性通过调整炭纤维的排布方向

满足结构承载的需求,而多维编织技术的发展又为

其结构的实现提供了条件。
上海大学在 20 世纪 70 年代中后期开发了针刺

短预氧化纤维成型的整体毡预制体,研制中小型固

体火箭发动机 C / C 复合材料喉衬;西安航天复合材

料研究所采用针刺预氧整体毡研制了大型固体火箭

发动机 C / C 复合材料喉衬。 其最大特点是:材料均

匀性好,抗热化学烧蚀能力强,与径编 C / C、轴编 C /
C、正交 3D C / C,穿刺 C / C 复合材料喉衬相比,其
线烧蚀率最低。 但其弱点也十分明显,由于纤维体

积含量低(8. 5% 鄄12. 5% ),不连续,其拉伸、弯曲、层
间剪切等力学性能是五种类型 C / C 复合材料中最

低的,抗机械剥蚀能力也较差,在高压强燃气流工况

下,易冲刷成深沟槽等缺陷。
宜兴天鸟高新科技有限公司在 1998 年开发了

针刺炭纤维无纬布 /网胎准三向预制体成型技

术[16]。 其炭纤维体积含量达到 23% 鄄36% ,并以连

续长纤维为主,克服了 2D 炭布叠层材料层间缺乏

纤维连接的弱点。 其最大特点是:层间剪切强度高,
超细结构的孔隙分布均匀,易于致密化成型,材料的

力学、热学、电学性能均匀。 其烧蚀率与针刺整体毡

C / C 复合材料相当,属于第一档次。 其弱点是:厚
度方向针刺纤维不连续,材料的拉伸强度比多维编

织 C / C 复合材料低。 但由于针刺炭纤维预制体实

现了工业化生产,成本较低,已占据了炭纤维预制体

成型技术的主导地位。 广泛应用于固体火箭发动机

喷管喉衬;飞机炭刹车盘;光伏产业多晶硅氢化炉用

热场产品,单晶硅拉制炉用热场产品;粉末冶金热压

模具,工业高温炉、钎焊炉用支架等领域。
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表 1摇 针刺 C / C 复合材料的物理、力学、热学性能[2鄄9]

Table 1摇 Physical, mechanical and thermal properties of needle composites[2鄄9] .

ITEM

Integral
felt C / C
nozzle
throat

Needle
felt C / C
nozzle
hroat玉

Needle
felt C / C
nozzle
throat域

B757
carbon
brake

A320
carbon
brake

Needled
C / C
plate
(6K)

Needled
C / C
plate

(12K)

Needled
C / C
heater

Needled
C / C

insulating
cylinder

Needle
C / C

Camera
cylinder

Sepcarb襆

芋
brake

Dunlop
carbon
brake

Carbon fiber
volume fraction (% )

10. 5 28. 4 25. 6 33 33 31. 3 31. 3 26 26 28. 5 28. 4 -

Bulk density (g / cm3) 1. 82 1. 82 1. 96 1. 81 1. 79 1. 8 1. 8 1. 58 1. 30 1. 70 1. 72 1. 84

Open porosity (% ) 6. 2 2. 5 8. 5 9. 4 1. 40 1. 42 8. 1 - - 14. 5 12. 7

Graphitization degree (% ) 80 77. 8 82 69 30 69 66 5 90 - 13 87

Electrical resistivity (滋赘·m) - - - - - 18. 9 20. 5 29. 6 - - - -

Tensile strength
(MPa,RT)

X鄄Y 39. 6 68. 2 - 70 84 127 92 107 58 160 *2 68 56

Z 12. 4 19. 5 24. 7 - - - - - - - -
Tensile strength
(MPa,2 800 益)

X鄄Y 31. 3 67. 8 - - - - - 106 *1 - - -

Z 15. 9 16. 8 22. 6 - - - - - - -
Young爷s

modulus (GPa)
X鄄Y 16. 9 24. 6 - 33 30 - 15 28. 5 28. 1 -

Z 5. 5 8. 5 - - - - - - - -
Flexural strength (MPa) 58. 2 147. 4 93. 6 104 110 189 143 145 138 - 76 72
Compressive

strength (MPa)
X鄄Y 92 146 104. 3 - - - - - 70

Z 127 199 145 259 296 263 198 304 151 - 156 105

Shear
strength (MPa)

Punching
shear

method
42 60. 4 48. 6 67 74 74. 2 - - - - 37 30

ILSS 7. 2 19. 5 16. 7 13. 8 17 24. 6 17. 7 20. 9 - 20. 8 13. 1 9. 8
Thermal
expansion
coefficient伊

10-6 / 益,800 益

X鄄Y 1. 72 0. 63 1. 11 0. 45 0. 7 0. 95 1. 04 1. 23 0. 35 0. 32 0. 8 0. 50

Z 3. 63 2. 27 1. 75 - - - - - 0. 35 - -
Thermal

conductivity
(W/ m·K,
800 益)

X鄄Y 62. 3 60. 8 84. 9 - 54. 7 45. 8 - - - 45. 8 108. 2

Z 38. 4 34 63. 6 62. 4 25. 8 24. 9 25. 4 12. 4 13 - 14. 6 22. 08

Note: 1: test temperature at 1 300 益; 2: hoop tensile strength calculated by hydraulic bursting test.

摇 摇 西安航天复合材料研究所在 20 世纪 80 年代

初,开发了第二代 C / C 喉衬材料,即径编 4D C / C、
径编 5D C / C 复合材料喉衬,随后又开发了环向螺

旋线径细编 4D C / C 复合材料喉衬。 西安超码科技

有限公司开发了径编 3D C / C 复合材料热压模具。
其突出特点是:炭纤维体积含量高(42% 鄄46% ),环
向、轴向拉伸强度高,整体结构性好,适于制造特大

型喉衬产品。 但因径向棒呈放射性排布,厚度方向

状态差异较大的先天性缺陷,导致了性能表征难度

较大。 且喉部环向纤维层与燃气流平行,易导致整

层剥蚀,因而烧蚀率是五种类型 C / C 复合材料中最

大的,虽然环向螺旋线径细编 4D C / C 复合材料喉

衬的烧蚀率有所降低,但仍比轴编 C / C 复合材料喉

衬烧蚀率高,属于第三档次。

·801·摇 新摇 型摇 炭摇 材摇 料 第 30 卷



表 2摇 径编 C / C、轴编 C / C 复合材料的物理、力学、热学性能[10鄄14]

Table 2摇 Physical, mechanical and thermal properties of radial and axial weaving composites[10鄄14] .

ITEM

Radial
weaving
4D C / C

nozzle throat

Radial
weaving
5D C / C

nozzle throat

Radial
fine weaving
4D C / C

nozzle throat

Radial
weaving
3D C / C
mould

Axial
weaving
4D C / C

nozzle throat

American
radial weaving

3D C / C
nozzle throat

French
4D C / C

nozzle throat

Carbon fiber volume fraction (% ) 46 44 46 45 37 40 48
Bulk density (g / cm3) 1. 95 1. 96 1. 95 1. 7 2. 0 1. 92 1. 95
Open porosity (% ) 3. 15 3. 12 - - 2. 8 - -

Graphitization degree (% ) 82 80 83 65 82 - -
Tensile strength
(MPa,RT)

X鄄Y - 130 *1 - 227*1 - 76. 8 150 *2

Z 87. 4 68. 3 - - 41. 7 - 35
Tensile strength
(MPa,2800 益)

Z 46. 4 - - - 45. 8 - -

Flexural strength (MPa) 88 75. 3 103. 4 92. 4 116 - -
Compressive

strength (MPa)
X鄄Y 110 105. 7 115. 4 196. 6 97. 9 - 120

Z 95 152 133 92. 4 160 107 200

Shear strength (MPa)
Punching

shear method
41. 4 32. 8 49. 4 52 41. 5 - -

ILSS - 11. 5 - - 13. 3 8. 12 -
Thermal expansion

coefficient, 伊

10-6 / 益,800 益

X鄄Y 8 *3 8. 9 *3 3. 4 0. 83 1. 28 0. 157 1. 6

Z 0. 82 0. 61 - 0. 57 2. 97 - 1. 6
Thermal conductivity,
(W/ m·K,800 益)

X鄄Y 33 37. 2 55. 9 54. 8 77. 9 82. 8 70

Z - 49. 7 - 33. 5 52. 7 - 70

摇 摇 Note: 1: hoop tensile strength calculated by hydraulic bursting test; 2: tensile strength in fiber direction; 3: radial direction.

摇 摇 西安航天复合材料研究所在 20 世纪 90 年代中

期,开发了第三代 C / C 喉衬材料,即轴编 4D C / C
复合材料喉衬。 其最大特点是:织物中 70% 以上纤

维垂直于燃气流方向,提高了材料的抗烧蚀性能,且
截面内的力学、热学、烧蚀性能均匀一致,其烧蚀率

属于第二档次,性能可表征性强,适于制造大型固体

火箭发动机的喉衬材料[17鄄19]。
航天材料及工艺研究所在 20 世纪 90 年代末开

发了正交 3D C / C 及穿刺 3D C / C 复合材料喉衬;
西安航天复合材料研究所开发了缎纹布 /网胎轴向

穿刺的 3D C / C 复合材料燃气舵片。 其最大特点

是:炭纤维体积含量高(40% 鄄45% ),其拉伸、弯曲强

度和拉伸模量最高,优于针刺 C / C、径编 C / C、轴编

C / C 复合材料,其烧蚀率与轴编 C / C 复合材料喉衬

相当,属于第二档次。
表 1 ~表 6 结果表明,中国工程应用的五种类

型 C / C 复合材料的体积密度均高于其他国家同类

型 C / C 复合材料,而其开孔率均低于其他国家同类

型 C / C 复合材料;针刺 C / C、径编 C / C 复合材料的

力学性能明显高于其他国家同类型 C / C 复合材料;
而日本研制的正交 3D C / C 复合材料喉衬,由于其

炭纤维体积含量最高(48% ),其拉伸强度、模量高

于中国正交 3D C / C 复合材料喉衬;中国及其他国

家五种类型 C / C 复合材料的热学性能基本相当;针
刺 C / C、轴编 C / C、穿刺 C / C 复合材料喉衬的烧蚀

性能优于其他国家 C / C 复合材料;针刺 C / C 复合

材料刹车盘在设计着陆能量动力矩试验的摩擦系数

与其他国家同类型 C / C 复合材料基本相当;而在静

摩擦系数及 100% 和 110% 中止起飞高能载动力矩

试验时的摩擦系数明显高于其他国家同类型 C / C
复合材料,并且在空客 A320 型飞机的装机使用中,
其使用寿命明显高出其他国家同类型 C / C 复合材

料;针刺 C / C 热场发热体、隔热罩、隔热底板等产品

在多晶硅氢化炉中的使用寿命明显优于其他国家

C / C 复合材料。
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表 3摇 正交 3DC / C、穿刺 C / C 复合材料的物理、力学、热学性能[15]

Table 3摇 Physical, mechanical and thermal properties of ortho three鄄direction and puncture composites[15] .

ITEM
Ortho 3DC / C
nozzle throat

Punctured C / C
nozzle throat

Punctured
C / C rudder

Fine weaving
punctured C / C

Japan ortho 3DC / C
nozzle throat

Carbon fiber volume fraction (% ) 45. 4 42. 6 40 45. 4 48
Bulk density (g / cm3) 1. 98 1. 99 1. 93 2. 01 1. 94
Open porosity (% ) - 2. 98 1. 5 -

Graphitization degree (% ) 80 82 75 77 -
Tensile strength (MPa,RT) X鄄Y 166. 5 138. 5 122 109 225

Z 120 114. 9 - 106 -
Young爷s modulus (GPa) X鄄Y - - 28. 5 77 85

Z - - - 79 -
Flexural strength (MPa) 219 143 167. 5 201 -

Compressive strength (MPa) X鄄Y 148 126. 8 145. 5 175 -
Z 206 180 256. 5 231 -

Shear strength (MPa)
Punching

shear method
46. 6 49. 3 - - -

ILSS - - 18. 0 19. 6 17. 1
Thermal expansion

coefficient, 伊10-6 / 益,800 益
X鄄Y 0. 89 1. 14 0. 91 0. 79 0. 5

Z 1. 34 1. 27 1. 69 1. 01 0. 5
Thermal conductivity,
(W/ m·K,800 益)

X鄄Y 83. 9 86. 5 86 78. 5

Z 51. 4 59. 7 42. 5 95. 9

表 4摇 C / C 复合材料喉衬的烧蚀性能

Table 4摇 Ablation properties of C / C composites.

ITEM
Integral
felt C / C
nozzle

Needle
felt C / C
throat玉

Needle
felt C / C
throat域

Radial
weaving
5D C / C
nozzle
throat

Radial fine
weaving
4D C / C
nozzle
throat

Ortho
3D C / C
nozzle
throat

Punctured
3D C / C
nozzle
throat

Axial
weaving
4D C / C
nozzle
throat

American
3D C / C

French

Needle
C / C

4D
C / C

Bulk density (g / cm3) 1. 82 1. 82 1. 96 1. 95 1. 95 1. 93 1. 99 2. 0 1. 9 1. 8 1. 9
Throat diameter (mm) 292 132 40. 2 292 292 271 152 250 381 170. 9 75
Average pressure (MPa) 6. 2 8. 5 7. 4 6. 2 6. 2 7. 0 8. 0 9. 5 9. 64 4. 2 3. 75

Burning time (s) 65 12 15. 5 65 65 60 60 64 60 61 43. 5
Linear ablation rate (mm/ s) 0. 18 0. 075 0. 096 0. 273 0. 206 0. 19 *1 0. 13 0. 260 0. 304 0. 127 0. 155
Standard
engine

mass
ablation (g)

2. 48 - - 4. 44 3. 32 - - 2. 88 - - -

Linear ablation
rate (mm / s)

0. 08 - 0. 072 0. 194 - - 0. 089 0. 101 - - -

摇 摇 Note: 1: ablation data of 3D C / C composite throat by Xi爷an Aerospace Composites Research Institute.

3摇 影响 C / C 复合材料性能的预制体、
炭基体技术分析

摇 摇 C / C 复合材料经历了多循环的热过程和复杂

的物理化学反应,导致了多相、多界面的纯炭结构。
其性能受炭纤维类型,排布方向及含量,炭基体类型

及微观结构,多相界面结合状态及材料内部缺陷等

多种因素控制,并受热处理温度制约。

C / C 复合材料是目前唯一能在 2 300 益以上使

用的超高温工程材料。 随着温度的升高,材料内部

缺陷微裂纹等发生闭合和钝化,加上材料韧性有所

提高,导致了材料力学性能比室温时升高,其模量在

1 800 益左右出现峰值,其强度在 2 200 益左右出现

峰值,即使在 2 800 益 (表 1,表 2)条件下仍能保持

较高的拉伸强度,这是其他结构材料所无法比拟

的[20]。

·011·摇 新摇 型摇 炭摇 材摇 料 第 30 卷



表 5摇 飞机炭刹车盘的摩擦磨损性能

Table 5摇 Friction and wear properties of aerospace carbon brake.

ITEM
CHAOMA Dunlop Messier鄄Bugatti

B757鄄200 A320 B757鄄200 A320
Design landing energy dynamic moment test (滋) 0. 36 0. 40 0. 35 0. 40

Overload landing energy dynamic moment test (滋) 0. 35 0. 32 0. 34 0. 28
100% RTO energy dynamic moment test (滋) 0. 31 0. 29 0. 24 0. 24
110% RTO energy dynamic moment test (滋) 0. 35 *1 0. 31 0. 25 0. 23

Wear limited discs RTO energy dynamic moment test (滋) 0. 30 0. 34 0. 22 0. 24
silent moment test (滋) 0. 22 0. 23 0. 18 0. 18

Coating effect of oxidize resistance
Superior to

abroad
Superior to

abroad
Oxidize defect

in part
Oxidize defect

in part
Service life,times( take off and land) / set 2 200 2 700鄄3 000 2 200鄄3 000 2 200

摇 摇 Note: 1: 115% RTO

表 6摇 单晶硅、多晶硅 C / C 热场产品的使用寿命

Table 6摇 Service life of C / C thermal field product for monocrystalline and polycrystalline silicon.
Classification Service life Service life of abroad

Monocrystalline silicon 18义C / C crucible Under testing -
20义C / C crucible Average 130 times,max. 179times Average 55 times for graphite crucible
23义C / C crucible Average 40 times,max. 52times -
24义C / C crucible Average 55 times,max. 60 times -

Polycrystalline silicon C / C heater
Integral U shape,service life

average 9 months,max. 18 months
Assembled by plate,electric resistance not

equal, Average service life 9 months

C / C insulating cylinder
Integral cylinder,service life

average 18 months,max. 24 months
Multi鄄angle Assembled by plate, poor

sealing property,average service life 12 months

C / C insulating plate Integral structure,service life average 18 months
Adopt carbon felt and plate,
average service life 4 months

3. 1摇 细化预制体结构单元对 C / C 复合材料性能的

影响

炭纤维预制体成型技术是 C / C 复合材料的增

强骨架和基础,也是实现其性能可设计性的第一要

素。 表 1 ~表 4 结果表明,第一,针刺 C / C、径编 C /
C、穿刺 C / C 复合材料的细化预制体结构单元,对
C / C 复合材料的力学性能、热学性能彰显出显著影

响。 表 1 的针刺 6 K 炭布 /网胎准三向预制体比针

刺12 K炭布 /网胎准三向预制体,在炭纤维体积含

量,C / C 复合材料密度,双元炭基体含量及高温处

理温度完全相同的状态下,其拉伸、弯曲、压缩、层间

剪切强度及导热系数 (平行方向),分别提高了

38% 、32. 2% 、32. 8% 、38. 9% 及 21% 。 这是因为其

一,6 K炭布比 12 K 炭布更薄,与炭基体的界面结合

更充分,其表征炭纤维与炭基体界面结合状态的层

间剪切强度提高了 38. 9% ;其二,针刺 6 K 炭布 /网
胎的层间密度为 17 层 / cm,比针刺12 K炭布 /网胎

的层间密度为 14 层 / cm,提高了 21% ,在单位截面

内连续炭纤维的含量更高,因而提高了力学、热学性

能。 表 2 的径细编预制体比径编预制体在炭纤维体

积含量、C / C 复合材料密度、高压浸渍沥青炭化工

艺及高温处理温度相同的状态下,其弯曲强度提高

了 17% 鄄37% ,剪切强度 (冲剪法) 提高了 20% 鄄
50% ,径向热膨胀系数降低一倍多,而径向导热系数

提高了 50% 鄄69% 。 这是因为径细编预制体中炭纤

维径向棒含量由 6% 提高到 13% ,环向纤维层厚度

减薄的缘故。 表 3 的细编穿刺预制体比穿刺预制体

在高压浸渍沥青炭化工艺、热处理温度、C / C 复合

材料密度相同的状态下,其各个方向的力学、热学性

能更均匀,弯曲强度提高了 20% 鄄40% ,轴向热膨胀

系数降低了 20% 鄄40% ,轴向导热系数提高了 60% 鄄
125% 。 这是因为细编穿刺的轴向纤维束间距缩小,
纤维体积含量提高了 2. 8% 鄄5. 4% ,而炭纤维含量又

直接影响了 C / C 复合材料的热膨胀系数和导热系

数的缘故。 第二,径编 C / C 复合材料细化预制体结

构单元,对 C / C 复合材料的烧蚀性能彰显出显著影

响。 表 4 的径细编预制体比径编预制体在 C / C 复

合材料密度、石墨化度、固体火箭发动机工况基本相

同的状态下,其喉部线烧蚀率降低了32. 5% 。 烧蚀

性能是喉衬材料的主要考核指标,也是 C / C 复合材

料喉衬研究的热点和难点,烧蚀又是受到众多因素

交互影响的复杂过程。 烧蚀机理主要是燃烧产物氧
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化组分(H2O、CO2、OH)与喉衬内型面发生多相化

学反应而产生的热化学烧蚀和机械剥蚀双重作用的

综合结果。 且烧蚀率与燃气产物氧化组分的浓度、
燃烧室平均压强成正比,随氧化组分和压强升高,烧
蚀率显著增大,尤其是压强的提高,几乎成线性关

系[21,22]。 径细编预制体径向炭纤维棒体积含量的

增加(7% )和环向纤维层厚度的减薄,都有利于提

高喉衬材料的抗机械剥蚀能力,从而降低了喉衬线

烧蚀率。
3. 2摇 炭基体优化组合匹配技术对 C / C 复合材料性

能的影响

炭基体是影响 C / C 复合材料性能的第二要素,
起固结炭纤维增强体,传递载荷的功能,也是 C / C
复合材料的核心技术。 通常炭基体类型有热解炭、
沥青炭、树脂炭等三类,热解炭基体具有最佳的抗烧

蚀和摩擦磨损性能,是一种优质炭基体;沥青炭属于

层状结构的软炭,具有最高的真密度、石墨化度、导
热系数;而树脂炭属于难石墨化的硬炭,其开孔率较

低。 可根据材料功能需求,进行设计,调整各相炭基

体比例、优化组合,充分发挥炭基体的传递效能。 表

1,表 3鄄表 6 结果表明:第一,针刺 C / C、穿刺 C / C 复

合材料的炭基体优化组合匹配技术,对 C / C 复合材

料的力学、热学性能,彰显出显著影响。 表 1 的针刺

C / C 复合材料喉衬采用热解炭与树脂炭优化组合

的双元基体(玉型)比单一的沥青炭基体(域型),其
压缩强度径向提高了 40% ,轴向提高了 37% ,层间

剪切强度提高了 17% ,而导热系数径向降低了

39. 6% ,轴向降低了 87% 。 表 3 的穿刺 C / C 复合材

料舵片采用热解炭与沥青炭优化组合的双元炭基体

比单一沥青炭基体,其轴向压缩强度提高了 24. 5% 鄄
42. 5% ,而轴向导热系数降低了 40% 。 这种热解

炭 /树脂炭、热解炭 /沥青炭双元基体由于气相与液

相致密工艺互为补充的综合效果,使其抗压强度平

行方向达到 150 MPa 左右,垂直方向达到 250 MPa
左右,层间剪切强度达到 18鄄24. 6 MPa 的高水平。
而单一沥青炭基体的导热系数达到了较高的水平。
第二,针刺 C / C 复合材料喉衬的炭基体优化组合匹

配技术,对其烧蚀性能彰显出显著影响。 表 4 的针

刺整体毡 C / C 喉衬、针刺 C / C 复合材料喉衬采用

的热解炭 /树脂炭优化组合的双元基体,与径编 C /
C、轴编 C / C、正交 3D C / C、穿刺 C / C 复合材料喉

衬相比,其喉部线烧蚀率仍是最低的。 这是因为热

解炭基体在炭纤维周围形成抗烧蚀的包鞘结构,有
效地保护了纤维,而在热解炭包鞘结构之间的孔隙

中,又引入了气密性好的树脂炭基体,降低了材料的

开孔率,而开孔率越低,其烧蚀率越小[23,24]。 第三,
针刺 C / C 复合材料刹车盘的炭基体匹配技术,对其

高能载刹车时的摩擦系数和使用寿命彰显出显著影

响。 表 5 的针刺 C / C 复合材料刹车盘采用热解炭 /
树脂炭优化组合的双元基体与其他国家单一热解炭

基体相比,其静摩擦系数提高了 22% 鄄28% ,100%和

110%中止起飞高能载动力矩试验时摩擦系数提高

了 21% 鄄29%和 35% 鄄40% 。 A320 装机使用寿命提

高了 23% 鄄36% 。 这是因为热解炭 /树脂炭优化组合

双元基体,其开孔率较低,厚度方向导热系数较高,
因而在高能载制动时,刹车盘界面的温度较低,且树

脂炭基体在高速制动的相对摩擦中起到阻抑效果的

缘故[25鄄29]。 第四,针刺 C / C 复合材料发热体、隔热

罩、坩埚的炭基体优化组合匹配技术,对其抗腐蚀的

使用寿命彰显出显著影响。 表 6 的针刺 C / C 复合

材料发热体、隔热罩、隔热底板、坩埚采用热解炭 /树
脂炭优化组合的双元基体,其抗腐蚀的使用寿命比

其他国家单一沥青炭或热解炭的产品提高了一倍

多。 这是因为热解炭 /树脂炭双元基体质地更均匀,
开孔率较低的缘故[30,31]。

4摇 存在的问题及展望

摇 摇 经过 40 多年的研究和积累,C / C 复合材料已

成为一种成熟的超高温复合材料,其性能表征与评

价取得了长足进步。 满足了不同环境的使用需求。
从整体而言,仍然存在如下问题,需要进一步深入研

究[32]。
4. 1摇 建立和完善 C / C 复合材料性能测试标准

中国优势单位在 C / C 复合材料研制过程中,建
立了企业或行业的物理、力学、热学、烧蚀、摩擦磨损

等性能测试标准。 但未形成统一的国军标或国家标

准,测试数据缺乏通用性和可比性。 尤其是径编 C /
C 复合材料环向拉伸强度的表征方法,采用与产品

内径相同尺寸的环状试样,进行水压爆破试验,计算

其环向拉伸强度,更贴近材料的真实强度。
应统一中国 C / C 复合材料的测试方法,与国际

测试标准接轨,提升其测试标准水平,建立工程应用

C / C 复合材料的基础数据库平台。
4. 2摇 提升工程应用 C / C 复合材料性能稳定性

目前,中国工程应用 C / C 复合材料的性能稳定

性不足,成功的性能包络线范围较宽,产品批次间均

值及离散系数差异较大。
应从炭纤维预制体结构单元的精细化研究和炭
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基体匹配技术研究及设备参数精度控制等三方面着

手,提升工程应用 C / C 复合材料的质量一致性和高

端 C / C 复合材料的性能水平。
4. 3摇 开展结构鄄功能一体化的预制体梯度结构设

计,提升 C / C 复合材料的应用水平

高温热结构复合材料具有承载结构与功能需求

的双重特点,对炭纤维预制体实施密度梯度或纤维

排布梯度设计,即满足了复合材料承载结构需求,又
充分发挥了复合材料的功能特点,是一种全新的设

计理念[33,34],可挖掘其潜力,拓展其应用范围,提升

C / C 复合材料的应用水平。

5摇 结论

经过 40 多年的攻关,中国工程应用的 5 种类型

C / C 复合材料突破了高密度、高性能、高功能及大

尺寸等系列关键技术,实现了跨越式发展,满足了航

天、航空、光伏、粉末冶金、工业高温炉等领域重大装

备的需求,提升了中国 C / C 复合材料的自主保障能

力。 其中多种 C / C 复合材料的物理、力学、热学、烧
蚀、摩擦磨损、使用寿命等性能和功能优于其他国家

同类型 C / C 复合材料。 但其产业化规模化水平与

其他国家相比还有较大差距,并存在缺乏统一的性

能测试规范和性能稳定性不足的问题。 从炭纤维预

制体结构单元精细化研究和炭基体匹配技术研究及

设备参数精度控制着手,并开展结构—功能一体化

的预制体梯度结构设计研究仍是今后的重点方向。
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