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Cf / ZrB2 -SiC 复合材料的制备及抗热冲击性能
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文　 摘　 采用前驱体转化法制备 C f / ZrB2 -SiC 复合材料,对材料的热物理和热震性能进行了研究。 采用

扫描电镜和 X 射线衍射分析材料的微观结构及物相变化。 结果表明:复合材料在 1 700℃热震循环 10 次材料

保持完整,表现出了良好的抗热震性能。 通过微观结构分析,高温氧化后生成的多孔 SiO2 氧化层能够吸收热

应力,缓解因热震带来的巨大温度差,ZrB2 组元的加入有效地提高了材料抗热震性。
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Fabrication and Thermal Shock Properties of Cf / ZrB2 -SiC Composites

SUN Xin　 　 LI Junping　 　 HU Jidong　 　 ZHANG Guobing　 　 FENG Zhihai
(Science and Technology of Advanced Functional Composite Materials Laboratory, Aerospace Research Institute of

Material & Processing Technology, Beijing　 100076)

Abstract　 Cf / ZrB2-SiC composites were prepared using precursor in filtration and pyrolysis(PIP) technology.
The thermal conductivity, coefficient of thermal expansion(CTE) and thermal shock resistance were investigated.
SEM and XRD were used to analysis microstructure and phase. The result show that the composites exhibits excellent
thermal shock resistance from 1 700℃ to RT. The change of thermal shock resistance is discussed.
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0　 引言

碳纤维增强陶瓷基复合材料(C f / CMCs)具有高

比强度、高比模量、耐腐蚀、耐高温、低密度等优良特

性,特别是拥有良好的高温力学和热性能,而成为航

空航天领域非常理想的热结构材料[1-5]。
陶瓷基复合材料可用于航空发动机热端部件、高

超声速飞行器防热系统、可重复使用空天飞行器防热

系统等。 热震是导致陶瓷材料损伤破坏的主要原因

之一,因此陶瓷基复合材料的抗热震性能也成为人们

关注的焦点[6-10]。
连续纤维增强超高温陶瓷基复合材料在高超声

速飞行器热防护系统中具有潜在的应用前景,采用纤

维增强超高温陶瓷基复合材料能够提高材料的韧性,
改善材料的抗热震性能,本文采用 PIP 方法制备 C f /
SiC-ZrB2 复合材料,研究其微结构及抗热震性能。
1　 实验

1. 1　 原料

采用高强碳纤维制备的增强体碳毡织物,在织物

编织过程中将超高温陶瓷粉体加入到织物中,通过前

驱体浸渍裂解法(PIP)制备 C f / ZrB2 -SiC 复合材料。
碳纤维为日本东丽公司产 T300 型 3k PAN 基,ZrB2

采用市售高纯粉体,纯度大于 99% ,平均粒径为 1 ~ 2
μm,前驱体采用聚碳硅烷(PCS)。
1. 2　 仪器设备

采用用英国 CamScan 公司产 Apollo 300 型场发

射扫描电子显微镜观察,加速电压 20 kV,日本 EIKO
公司产 IB-3 型离子溅射仪喷金制样。 采用日本理

学 RigakuD / mas2000 衍射仪 (CuK,=15. 406 nm) 测

定试样的物相, 获得的数据采用 MDIJADE 软件进行

分析, 并与 JCPDF 标准卡片进行对比以确定物相。
1. 3　 方法

按照一定比例将 ZrB2 粉体采用涂刷法加入到碳

纤维织物中。 将 PCS 与 DVB(二乙烯基苯)按 1 ∶0. 4
进行混合配置成液相浸渍液,随后将预制件真空浸渍
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SiC 前驱体,150℃保温 2 h,1 600℃保温 1h 裂解。 重

复该浸渍-交联-裂解过程直至得到 C f / ZrB2 -SiC 复

合材料。
1. 4　 分析与测试

采用阿基米德方法测试复合材料的密度和孔隙

率。
纤维增强超高温陶瓷基复合材料 xy 向平均线胀

系数测试参照 GJB332—1987;平均比热容测试参照

GJB330—1987;材料热导率测试参照 GJB1091. 1—
1991,测试方向为 z 向、 xy 向。 以上测试均为每

100℃一点,最高温度测到 900℃。
热震性能测试:将 MoSi2 箱式炉加热到 1 700℃,

而后将试样放入炉中,保温 10 min 使温度均匀后,快
速将试样取出空冷,后观察其宏观形貌,并称重拍照,
再重新放入 1 700℃的箱式炉中,如此反复 10 次。
2　 结果与分析

2. 1　 复合材料物相

图 1 为 C f / ZrB2 - SiC 复合材料成型后对表面

XRD 分析结果,图中 ZrB2 及 SiC 衍射峰均较为明显

且尖锐,表明复合材料中主要由 ZrB2、SiC 及 C f 组

成,PCS 在高温裂解过程中没有与 ZrB2 反应,没有新

的物相生成。 同时图谱显示并没有非晶相存在,在高

温裂解过程中 PCS 已经完全转化成 SiC 晶体。

图 1　 材料表面 XRD 图谱

Fig. 1　 XRD pattern of the composite surface

图 2 为复合材料表面形貌,对图中选定区域的能

谱分析表明,材料主要以 Zr、Si 化合物为主。

图 2　 复合材料表面微观形貌及能谱分析

Fig. 2　 SEM and EDS analysis of the composite surface

可以看出,复合材料面内没有发现明显的孔隙,
材料致密度较好,加入的陶瓷粉体在材料面内分布均

匀,没有团聚现象发生,颗粒间结合较为紧密,在较高

温度的热处理过程中,陶瓷粉体烧结在一起,形成较

为致密的基体。
2. 2　 复合材料热物理性能

由图 3 可知,材料比热容随着温度升高而上升,
且满足抛物线规律,900℃时材料的比热容为 1. 36 J /
(g·K),室温到 900℃ 的平均比热容为 1. 11 J / ( g·
K)。 纯 ZrB2 材料的热导率约为 60 W / (m·K),但由

于在复合材料中 ZrB2 较为分散,并没有形成连续相,
对材料整体的热导率影响不大。

图 3　 复合材料高温比热容

Fig. 3　 Heat capacity of the Cf / ZrB2-SiC composite
根据热导率计算公式,

λ = α × cp × ρ (1)
式中,α 为热扩散系数,ρ 为密度。

图 4 为复合材料的高温热扩散系数,材料的热扩

散系数随着温度的升高而降低,同样满足抛物线规

律,测试了复合材料 xy 向与 z 向两个方向的热扩散

系数,通过对比发现,相同温度下,材料热扩散系数 z
向要低于 xy 向,这主要归因于 z 向纤维体积分数较

少,不能有效的传导热量。
经过排水法测试,材料的密度为 2. 13 g / cm3。 利

用(1)式计算得出材料沿 xy 向和 z 向 0 ~ 900℃的热

导率,如图 5 所示。 结果表明,材料热导率呈现出明

显的方向性,热导率 xy 向明显高于 z 向,xy 向常温热

导率达到 13. 78 W / (m·K),z 向常温热导率为 9. 13
W / (m·K);随温度增加而降低,趋势为非线性,逐渐

平坦,到 900℃,材料热导率 xy 向仍有 15. 86 W / (m·
K),z 向常温热导率为 13. 40 W / (m·K)。

热量平行纤维(xy 向)传递时的热导率明显高于

沿垂直纤维( z 向)的热导率,可能是因为当热量沿 z
向传递时,基体是主相而纤维是次相,这时纤维与基

体的界面在测试方向上对热平衡及热传递的阻碍作

用较大,导致其热导率偏低。
从图 6 可以看出,纤维增强超高温陶瓷基复合材

料 xy 向线胀系数呈明显的非线性,常温为 1. 51 ×
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10-6 / K,随着温度的升高而升高,在 600℃ 线胀系数

增加到 3. 03×10-6 / K;当温度高于 600℃基本趋于平

滑,900℃时数值为 3. 31×10-6 / K。 结果表明,温度的

增加促进材料线胀系数的增加。

图 4　 复合材料高温热扩散系数

Fig. 4　 Thermal diffusivity of the Cf / ZrB2-SiC composite

图 5　 复合材料高温热导率

Fig. 5　 Thermal conductivity of the Cf / ZrB2-SiC composite

图 6　 复合材料高温线胀系数

Fig. 6　 CTE of the Cf / ZrB2-SiC composite

2. 3　 复合材料抗热震性

从图 7 可以看出,复合材料经 1 ~ 10 次高温热震

后仍然保持完整,表面没有产生宏观裂纹。 由于热震

温度较高,在材料保温的过程中会发生轻微的氧化,
试样表面有白色物质析出,随着热震次数的增加,氧
化现象愈加明显。 图 8 给出了复合材料热震后材料

质量变化规律。 首次热震后材料失重较大,随着热震

次数的增加,试样的质量逐渐降低,但失重逐渐趋于

平缓。 首次热震后由于 SiC 的氧化,在材料的表面形

成了致密的 SiO2 氧化膜,阻挡了氧进一步向基体内

部扩散,从而降低了失重率。 试样失重主要是由于碳

纤维及基体中游离 C 的氧化引起的。

　 　 　 　
(a)　 原始形貌　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 (b)　 5 次循环　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 (c)　 10 次循环

图 7　 试样经过 1 700℃热震后材料宏观形貌

Fig. 7　 Macrostructure after thermal shock at 1 700℃

图 8　 材料热震后质量变化

Fig. 8　 Mass change of the composite after thermal shock testing

对 10 次热震后材料表面进行微观分析,见图 9。
由于温度较高,材料表面发生了高温氧化,有部分氧

化物析出,形成氧化膜覆盖在材料表面,通过能谱分

析,材料表面氧化膜主要为 SiO2,当温度超过其熔点

时,SiO2 流动性较好,能够将试样表面空隙填充,对
基体进行保护。 但不断的循环热震使得表面氧化膜

产生了微裂纹,氧气进入基体内部,使基底不断氧化

产生大量气体,使得气体冲破氧化膜在材料表面形成

了“鼓泡”现象。
对热震后的材料截面进行观察,如图 10 所示。

由图 10(a)可以看出,材料氧化膜约 1. 5 mm,但并不

致密,呈多孔疏松状,并没有在材料表面形成保护层,
使得环境中的氧不断的进入到基体内部,材料的氧化

加剧,这也是材料质量不断降低的主要原因。 试验后

材料基体较为致密,图 10(b)为材料截面的背散射电
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子照片,经过能谱分析图中白色区域为 SiO2,亮白色

区域为 ZrO2,由图可以看出,材料的基体内部致密,
并没有出现宏观裂纹及较大孔洞。 主要是表面形成

的疏松的多孔氧化层在热震过程中,材料直接暴露在

空气中,材料表面与内部容易产生较大的温度梯度,

产生较大的热应力,而氧化层表面的孔洞又恰好能够

吸收部分热应力,缓解因热震带来的巨大温度差。 上

述结果表明在经受高温热震的过程中,外界氧环境只

对材料表面产生影响,材料基体保持良好,表现出了

较好的抗高温热震性能。

图 9　 复合材料热震后表面微观形貌及能谱分析

Fig. 9　 Microstructure and EDS of the composite after thermal shock testing

　 　 通过图[10(b)]分析,图中白色明亮的部分为含

Zr 元素较多的区域,暗灰色区域为含 Si 元素较多的

区域。 通过对比表明材料基体中含 Si、Zr 元素较多,
氧化层呈现出多孔结构,Zr 元素含量较多,Si 元素含

量较少,1 700℃已经超过了 SiO2 的熔点,部分 SiO2

开始挥发,只留下 ZrO2 骨架,这是导致氧化层结构中

Zr 元素多 Si 元素少的主要原因。

(a)　 二次电子照片　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 (b)　 背散射照片

图 10　 热震后材料氧化截面

Fig. 10　 Oxidation cross-section of the composite after thermal shock testing

3　 结论

利用前驱体浸渍裂解法制备 C f / ZrB2 -SiC 复合

材料;同时对其微观结构及热物理性能进行研究;采
用急冷法考核材料的抗热震性能,C f / ZrB2 -SiC 复合

材料在 1 700℃热震循环 10 次保持完整,表现出良好

的抗热震性能。 由微观结构分析可知,高温氧化后生

成的多孔 ZrO2 氧化层能够吸收热应力,缓解因热震

带来的巨大温度差,ZrB2 的加入有效提高了材料的
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抗热震性。
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