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无纬碳布增强针刺毡 C /C复合材料性能的研究
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文　摘　比较了几种不同工艺制备的针刺毡 C /C复合材料。对针刺碳毡织物首先进行预增密处理 ,得到

初始密度和碳纤维含量较高的坯料 ,然后用树脂浸渍法进一步致密化。研究表明 ,用该方法制备的 C /C复合

材料比未经预处理的试样 ,拉伸强度提高 39% ,压缩强度提高 14% ,层间剪切强度提高 36%。通过 SEM观察

和常温力学性能的测试 ,分析表明工艺的改进是强度提高的主要原因。
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Advanced Process of Carbon /Carbon Composite W ith Spiked Felt
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Abstract　 In this paper, several p rocesses for p reparing C /C composites are compared. Sp iked carbon2felts are

p repared firstly with a p re2densified p rocess in order to enhance p rimal density and carbon fiber content of the p re2
form s. And then the p reform s are densified by resin imp regnating. The results show that the tensile strength is in2
creased by 39% , comp ressive strength is increased by 14% , the interlam inar shear strength is increased by 36%.

The mechanical p roperties are mensurated, and the fracture morphologies of composites are observed by means of

SEM. The mechanism of strength imp rovement is analysed.
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1　前言

C /C复合材料有多种增强结构 ,如 2D碳布叠

层、2. 5D编织结构、3D正交编织和多向编织结构 ,此

外还有短纤维增强的碳毡结构等 ,这些增强结构各有

优缺点 [ 1～2 ]。碳布叠层的二维 C /C复合材料层间强

度低 ,工艺过程中极易开裂是它的致命弱点。而多向

增强织物 ,除了成本昂贵之外 ,内部孔隙过大 ,且分布

不均匀 ,也造成材料局部的各向异性以及性能的不稳

定 [ 3 ]。相比之下 ,直拉无纬碳布增强针刺碳毡 (针刺

毡 )是较为理想的增强结构形式。因为在碳毡内部

有交替垂直铺层的直拉碳纤维 ,可以大大提高材料 x

- y方向的力学性能 ,而通过对铺层之间碳纤维毡的

z向针刺 ,形成贯通各层的 z向纤维束 ,提高了材料的

层间强度 [ 4～5 ]。另外 ,这种织物的制造工艺简单 ,成

本低廉。

无纬碳布增强针刺毡 C /C复合材料的成型工艺

一般是通过浸渍碳前驱体 /炭化增密或化学气相渗透

(CV I)增密。本文对针刺毡 C /C复合材料的多种制

备工艺进行试验研究 ,对不同制备工艺得到的材料增

密效率、力学性能进行分析比较。

2　工艺试验过程

2. 1　针刺毡预制体

实验所用的碳纤维预制体是无纬碳布增强的针

刺毡预制体。短纤维经气流吹散、沉降 ,制成一定厚

度的碳纤维网胎 ,然后将网胎和无纬碳布交替垂直铺

层 ,并进行 z向针刺制得。

2. 2　C /C复合材料制备工艺

实验使用相同的碳纤维预制体 ,经过不同工艺进

行致密化。将原料分为四组 ,分别标记为试样 A、B、

C、D,前三组试样 A、B、C用树脂浸渍 /炭化工艺致密
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化 ,其中试样 A和 B在第一次致密化循环中经过预

增密处理 ,得到纤维含量较高的坯体 ;而试样 D用

CV I工艺致密化。

2. 2. 1　树脂浸渍法

将坯体真空浸渍酚醛树脂 ,在热压罐中等静压低

温固化成型为碳 /树脂板 ,然后进行多次树脂浸渍 /炭

化和高温处理的致密化循环 ,直至达到预期的密度 ,

制得 C /C复合材料试样。工艺流程如图 1所示。

图 1　树脂浸渍法流程图

Fig. 1　Preparation p rocess for resin imp regnation method

2. 2. 2　CV I法

将织物置于气相沉积炉内 ,通入丙烷气体进行化

学气相渗透 ,在织物骨架内部沉积基体碳。为了尽快

达到预期的密度 ,需要若干次机械加工去皮和高温开

孔处理 ,工艺流程见图 2。

图 2　CV I法流程图

Fig. 2　Preparation p rocess for CV Imethod

3　结果及讨论

3. 1　致密化效率分析

试样 A、B、C以树脂浸渍法制备 ,由于试样 A、B

经过特殊的预增密处理 ,使材料的纤维体积分数增加

了一倍左右 ,坯体的密度明显增加 ,与试样 C相比高

出 25% (表 1)。所有试样经过多次树脂浸渍 /炭化

循环 ,其密度达到 1. 5 g/cm
3左右。各试样致密化过

程如图 3所示。
表 1　试样预处理前后状态变化

Tab. 1　Change of spec im en s before and after pretrea tm en t

试样

预处理前

体积 / cm3
质量

/ g

密度

/ g·cm - 3

纤维体积分数

/%

　

预处理后

体积 / cm3
质量

/ g

密度

/ g·cm - 3

纤维体积分数

/ %

A 2127. 1 950. 4 0. 446 25. 4 　 1145. 7 1189. 4 1. 039 47. 1

B 2094. 3 957. 4 0. 456 25. 9 　 1194. 4 1198. 6 1. 004 45. 5

C 2083. 1 947. 0 0. 454 25. 8 　 2001. 1 1601. 2 0. 800 26. 9

图 3　试样致密化过程曲线

Fig. 3　Curves of density2deposition times for C /C composites

　　由图 3可以看到未经预增密处理的试样 C密度

小 ,纤维含量低 ,经过相同的致密化周期后密度始终

比其他试样低 ,最终密度只有 1. 45 g/cm
3
;而试样 A

和 B基本重合 ,经过 7次致密化周期后密度都达到

1. 52 g/cm
3

,说明工艺过程重复性较好。

3. 2　材料均匀性

将不同工艺制备的针刺毡 C /C复合材料试样去

除表皮层 ,制成小试样 ,利用 SEM对试样的断口进行

观察。

3. 2. 1　树脂浸渍法制备的 C /C复合材料

图 4为浸渍法制得的试样 B、C的 SEM照片 ,试

样 C中存在大量分布不均的孔隙 ,大的孔隙没有填

满基体碳。试样 B中的纤维分布非常均匀 ,没有明

显的缺陷。对比说明试样 B经过预增密处理 ,不仅

成倍提高了纤维的体积分数 ,而且纤维分布也更加均

匀 ,这样织物孔隙大小相对均衡 ,易于基体碳填满。
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( a)　试样 C ( b)　试样 B

图 4　浸渍法得到的材料表面 SEM照片

Fig. 4　SEM m icrographs of specimens with imp regnation

3. 2. 2　CV I法制备的 C /C复合材料

图 5是不同密度 CV I材料表面 SEM照片 ,可以

看出 ,低密度试样的纤维骨架没有填满 ,孔隙极多。

当进一步增密使试样密度达到 1. 77 g/cm3时 ,照片中

显示仍然存在大量的孔隙缺陷 ,说明在 CV I工艺中

大的孔隙难以填充。

( a)　ρ= 1. 34 g/cm3 ( b)　ρ= 1. 77 g/cm3

图 5　CV I材料表面 SEM照片

Fig. 5　SEM m icrographs of specimens with CV I

3. 3　力学性能分析

将不同工艺制备的试样 ,加工成力学性能测试试

样 ,进行性能测试和分析比较。几种材料测试结果见

表 2。

表 2　不同试样的力学性能

Tab. 2　M echan ica l performance of d ifferen t spec im en s

试样
密度

/ g·cm - 3

拉伸

强度 /MPa 模量 /GPa
　

压缩

强度 /MPa 模量 /GPa

层间剪切强度

/MPa

B 1. 52 68. 2 47. 0 　 254 47. 4 18. 0

C 1. 45 49. 0 30. 7 　 223 27. 0 13. 2

D 1. 77 110 44. 6 　 101 36. 1 11. 5

　　对比试样 B、C的力学性能明显看出 ,经过预先增

密处理的材料 ,其力学性能全面提高 ,拉伸强度提高

39% ,模量提高 53% ,压缩强度提高 14% ,模量提高

76% ,层间剪切强度提高 36% ,达到 18 MPa。性能提

高的原因在于 ,经过预增密处理后 ,提高了纤维的体

积分数和纤维分布的均匀性。另外 ,经过增密处理的

样品 ,针刺纤维发生变形呈 S状分布 ,见图 6。S形分

布的针刺纤维对提高 z向的强度 ,改善材料的层间剪

切强度发挥了重要的作用。

以 CV I工艺制备的试样 D ,其拉伸强度高于试样

B和 C,而压缩强度、层剪强度分别比试样 B降低

151%和 57%。这主要是由于 CV I工艺中的热解碳是

沿着纤维方向沉积生长的 ,这就等于加大了纤维直

径 ,碳纤维因为径向膨胀系数大 ,碳纤维表面的沉积

碳是筒状的薄壳。纤维抗拉断裂是以纤维拔出形式

出现 ,这种拉断表壳和拔出阻力都不同程度的增加了

材料的拉伸强度。正因为 CV I碳是沿纤维方向生长

的 ,其碳基体具有方向性和不均匀性 ,碳基体整体性
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较差 ,所以材料的压缩强度降低。

图 6　拉伸试样的断面 SEM照片

Fig. 6　SEM m icrographs of specimen

4　结论

通过对几种不同工艺制备的试样微观结构和力

学性能的分析和比较看出 ,经过预增密处理的坯料 ,

其初始密度、碳纤维含量显著提高 ,由此制备的 C /C

复合材料强度明显提高。SEM的观察结果显示 ,经预

增密处理的坯料中 ,孔隙分布趋向均匀化 ,避免了因

过大孔隙的存在 ,基体碳难以完全填充的弊端。同时

也改变了纤维的分布形貌 ,对提高材料强度发挥了主

要作用。
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　　中间相沥青基泡沫碳是一种高导热的轻质碳材

料 ,孔隙率 > 80% ,且孔隙的 90%以上都为通孔 [ 12 ]
,

因此泡沫碳在用作热管理材料时 ,还可以同时在热流

方向通入流体 ,使热量更有效地得到定向输送 ,如图

3 ( c)所示。

4　结语

具有定向高导热性能的碳材料同时具有耐高温、

耐化学腐蚀、密度小、易加工等优点 ,是可以应用到未

来高超声速飞行器热管理系统中的重要材料 ;由定向

高导热碳材料与高效隔热材料组合形成的定向高导

热构件可以大大提高热量在碳材料中传导的各向异

性度 ,因此为高效热管理的实现创造了条件。由定向

高导热碳材料构成的热管理部件除了可以应用到高

超声速飞行器中 ,为其提供有效的热防护外 ,还可以

应用到诸如卫星热防护系统、化工设备的热交换设备

等需要热管理的领域 ,因此具有广阔的应用前景。
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