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文摇 摘摇 常见高性能热防护材料的力学性能较为薄弱,这成为了飞行器热防护系统发展的瓶颈。 因此,如
何设计热防护材料,使其具有良好隔热效果同时兼具足够的承载能力,成为当前的研究热点。 本文针对碳 / 碳
多孔防热复合材料进行了单轴压缩实验,获得了其压缩应力—应变曲线,研究了其压缩变形特征及相应的失效

模式,并通过 SEM 观测变形前后的材料细观结构,分析了材料内部的细观变形机制,也为进一步建立表征材料

内部细观结构特征的有限元模型和进行数值模拟研究奠定了实验基础。 实验结果表明:材料内部纤维主要沿

面内随机分布,呈现出明显的分层现象。 受其结构的影响,该材料面内方向力学性能比厚度方向优越。
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Compressive Properties of Porous C / C Thermal Protective Composites
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Abstract摇 Common high-performance thermal protection materials have relatively weak mechanical properties,
which became the bottleneck of aircraft thermal protection system development. Therefore,to design thermal protection
materials with both good insulation effect and enough load capacity the become current research hot spots. In this pa鄄
per, the stress-strain curve of the C / C thermal protective composite (C / C composite) was obtained by the uniaxial
compressive experiments in order to investigate the compressive deformation and fracture model of C / C composite.
Moreover, the microscopic morphology and microstructure deformation of this material were also studied by the SEM
observations of the original material and fracture section, which also provide an experimental foundation for the char鄄
acterization of the internal microstructure to establish the numerical geometric model and FEM simulation. The experi鄄
mental results show that the fibers in C / C composite are randomly distributed along in-plane direction, which cause
the obvious stratification. The mechanical properties of C / C composite in the in-plane direction are superior to those
in the out-of-plane direction.
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0摇 引言

碳 /碳多孔防热复合材料因其具有轻质、热导率

低、防热品质好等特点,作为隔热材料在飞行器热防

护系统中广泛应用[1-3]。 该材料是利用短切碳纤维

和酚醛树脂溶液,混合热压成型[4-5] 后经干燥固化、
碳化裂解粘结而形成的具有一定承载能力的纤维网

状结构。 其孔隙率可高达 70% ~ 90% ,密度范围为

0. 1 ~ 0. 5 g / cm3 [6 - 7],由于隔热效果很大程度上依赖

于材料的内部微细观结构,在高压气流作用下会因材

料内部结构的破坏而导致其热防护效果的降低[8 - 9]。
目前,国内针对陶瓷纤维隔热瓦力学性能的研究已取

得了一定成果:孙陈诚等人[10]通过气凝胶相的引入,
使得陶瓷瓦的隔热性能和压缩强度都有不同程度的

提高。 近年来关于碳纤维隔热瓦制备工艺对材料力

—25— 宇航材料工艺摇 摇 http:椅www. yhclgy. com摇 摇 2017 年摇 第 5 期



学性能的影响也展开了研究:杨威等人[11] 研究结果

表明:可以通过控制酚醛树脂溶液浓度来调节短切碳

纤维预制体的压缩强度。 同样,孙阳[12] 研究也表明

浸渍剂浓度是影响复合材料最终密度的主要因素。
本文侧重研究碳 /碳多孔防热复合材料力学性能及微

细观变形机制。 首先,通过单轴压缩实验获得了材料

的应力—应变曲线,并得到了材料的弹性模量、强度

和压缩变形特征及相应的失效模式等结果。 进一步,
还通过显微观测变形前后的试样,获得了材料微细观

结构以及材料内部破坏后的微细观形貌信息,为分析

材料变形机制和后续建立数值模型提供了实验依据,

同时为其设计和优化提供了理论依据。
1摇 实验

如图 1 所示,分别沿材料的面外和面内方向截取

试件进行单轴压缩实验。 试件尺寸参照 GB / T
1964—1996 多孔碳压缩强度实验方法,取为 20 mm伊
20 mm伊20 mm,且每组有 7 个试件。 首先,清洗和烘

干试样,使其密度达到测试要求的 0. 25 g / cm3。 然

后,利用电子式万能实验机 WDW-20E 进行材料压

缩性能测试,并采用 Model S-570 扫描电镜对材料的

微细观结构进行观测。

图 1摇 碳 /碳防热复合材料试样形貌及其加载方向示意图

Fig. 1摇 Schematic representation of porous C / C thermal protective composite materials and the loading direction

2摇 结果与讨论

2. 1摇 压缩实验结果

从图 2 中可以看出,材料沿面内和面外方向的力

学行为具有明显不同的特征。

摇 (a)摇 平面方向摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 (b)摇 厚度方向

图 2摇 碳 /碳防热复合材料单轴压缩应力—应变曲线

Fig. 2摇 Stress-strain curves of uniaxial compression for porous C / C thermal protective composites

摇 摇 在面内方向加载时[图 2(a)],材料首先表现出

线弹性行为,通过线性拟合可得初始段弹性模量为

278. 63 MPa。 继续施加载荷,材料应力—应变曲线进

入非线性段,当应变达到 2. 5% 时,最大应力值达到

3. 5 MPa。 随后,材料的变形机制表现出与理想弹塑

性材料类似的屈服行为。 随着载荷继续增加,材料发

生“分层冶损伤破坏[图 4( a)],大量材料分层剥落,

导致材料的承载能力迅速降低,对应的应力—应变曲

线在应变为 17%左右突然降低,材料彻底失效。
如图 2(b)所示,材料在面外方向的压缩响应类

似于典型的泡沫材料:初始的线性段弹性模量为

22郾 72 MPa,当加载应变达到约 0. 5%时,材料的力学

行为表现出与线性硬化弹塑性材料类似的屈服行为,
名义屈服强度为 0. 516 MPa(初始弹性段切线和硬化
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段切线交点应力取为屈服强度)。 继续施加载荷,应
力应变曲线表现出缓慢上升趋势,此时压缩试件呈现

出明显的密实化现象。 当加载应变为 55% 时,压缩

试件几乎压成粉粒状[图 3(b)],材料完全失效。

(a)摇 面内方向压缩试样失效后形貌摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 (b)摇 面外方向试样失效后形貌摇
图 3摇 碳 /碳防热复合材料单轴压缩实验

Fig. 3摇 Uniaxial compression of prorous C / C thermal protective composites

2. 2摇 SEM 观测结果

碳 /碳防热复合材料内部微细观结构如图 4 所

示,纤维主要沿面内方向分布,并且纤维在面内的分

布几乎是完全随机的[图 4(a)],沿面外方向仅有少

量的纤维分布[图 4(b)]。 通过统计 SEM 图片中纤

维沿面外方向的取向角,发现沿面外方向纤维的取向

部分近似地服从正态分布规律。 在随机搭接结构中,
纤维近似为直线段,每根纤维上可能存在多个搭接点

[图 4(c)],纤维由搭接材料分成若干纤维微段,烧
结过程中纤维的挠曲也可忽略,这些微细观结构特征

将为后续数值模型的建立以及简化处理提供了实验

的观测依据。

(a)摇 平面方向摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 (b)摇 厚度方向摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 (c)摇 搭接局部

图 4摇 碳 /碳防热复合材料内部微观结构示意图

Fig. 4摇 SEM photos of the microstructure of porous C / C thermal protective composites materials.

摇 摇 面内和面外方向的压缩试件断面进行观测,如图

5 所示。 发现绝大部分粉粒都是单根纤维段,很少有

搭接结构存在[图 5(a)],而两根纤维间的搭接材料

却发生了破坏 [图 5 ( b)]。 结合材料各组分的强

度[13-14]进行分析,因纤维强度为 3. 5 GPa,搭接材料

一般仅为热解碳强度 0. 21 GPa,故可知碳纤维多孔

防热复合材料在压缩载荷下,其中的搭接材料更易于

纤维发生破坏。

(a)摇 试样破坏后粉粒形貌摇 摇 摇 摇 (b)摇 搭接处材料破坏摇 摇
图 5摇 单轴压缩试件断口 SEM 图片

Fig. 5摇 SEM photograph of microstructure for fractured porous C / C thermal protective composites specimen
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2. 3摇 变形机制讨论

由于碳 /碳防热复合材料中两种组分均为脆性材

料,所以这种复合材料的“伪弹塑性冶行为不可能是

由组分材料的屈服引起的。 因而,可推测碳 /碳多孔

防热复合材料在面内方向上引起的平台应力现象所

对应的微细观变形机制为:纤维屈曲和搭接材料渐进

损伤,其中搭接材料的断裂会增加搭接点间纤维微段

的长度,进一步降低了纤维屈曲的临界载荷。 随着载

荷的进一步增加,当到达纤维的承载极限,纤维会发

生破坏,导致材料承载能力迅速降低。 在面外方向上

由于材料内部的搭接材料发生渐进式破坏,随着搭接

组分的失效,纤维上有效搭接点的数目减少,缺少了

搭接组分对于碳纤维的约束作用,使得碳纤维具有更

大的变形能力。 由于碳纤维材料的力学性能要优于

搭接组分材料,所以层间纤维接触后,使得材料仍具

有一定的承载能力,在对应的应力—应变曲线中应力

出现线性硬化上升。 随着载荷的继续增加,纤维达到

失效强度后发生脆断,纤维粉粒填实材料内部孔隙结

构,使得材料出现类似于泡沫材料的致密化过程,并
最终导致材料失效。
3摇 结论

通过实验研究了碳 /碳多孔防热复合材料的压缩

力学行为,获得了材料在面内和面外压缩时的应力—
应变曲线,得到了材料的弹性模量、强度和压缩变形

特征及相应的失效模式等结果。 结果表明:该材料力

学性能具有明显的各向异性特性,且面内方向的力学

性能远大于面外方向;结合试样断口的 SEM 照片和

各组分材料的强度,针对面内方向和面外方向分别提

出主要的变形机制。
(1)在面内方向压缩时,搭接材料首先发生破

坏,进而增加了搭接点间纤维微段的长度,使得纤维

更易产生屈曲变形;随着载荷的增加,逐步到达纤维

的承载极限,纤维会发生脆断而导致材料的整体失

效。
(2)在面外方向上,搭接材料损伤导致每根纤维

上搭接点数目减少,纤维发生转动进而层间纤维发生

接触,此时材料仍具有承载能力,随着载荷的增加,纤
维发生破坏,破损的纤维颗粒填充材料内部的孔隙,
材料发生密实化现象,最终导致材料成颗粒状失效。
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