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[ 摘要 ]   氧化物 / 氧化物陶瓷基复合材料具有低密

度、高强度、耐高温、抗氧化等优点，是航空航天热端构

件理想的候选材料。本文从增强纤维、陶瓷基体、界面

层、制备工艺、考核应用等方面综述了氧化物 / 氧化物

陶瓷基复合材料的研究现状，着重阐述了商业化生产的

氧化物纤维基本性能以及主要的氧化物 / 氧化物陶瓷

基复合材料制备工艺，并指出提高氧化物纤维高温强度

稳定性和优化复合材料制备工艺的途径。
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[ABSTRACT]   Oxide/oxide ceramic matrix com-
posites (CMCs) possess promising and potential applica-
tion as combustion chamber, rocket nozzles and other high 
temperature structural components for their outstanding 
advantages, such as low density, high strength and excel-
lent oxidation resistance. The present research status in 
reinforced fibers, ceramic matrices, interfaces, preparation 
processes and applications of oxide/oxide CMCs at home 
and abroad are summarized. The fundamental properties 
of oxide fibers and preparation processes of oxide/oxide 
CMCs are introduced in detail, and the improvement ap-
proaches of their mechanical performance are also pointed 
out based on the adjustment of strength stability in high 
temperature and optimization of preparation processes.
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随着飞行马赫数的提升，飞行器鼻锥、前缘、发动机

燃烧室等热端构件承受的气动载荷和热流冲击越来越

严重，对材料性能要求也越来越高。目前应用最广泛的

是 C/SiC 和 SiC/SiC 陶瓷基复合材料，在航空发动机尾

喷管、燃烧室等构件已经实现型号应用 [1-4]，但是 C/SiC

和 SiC/SiC 陶瓷基复合材料在高温氧化环境，特别是水

氧环境下易发生氧化反应，造成力学性能急剧下降，严

重时甚至导致构件失效。氧化物 / 氧化物陶瓷基复合

材料的增强纤维和基体材料均由氧化物构成，具有优异

的抗高温氧化性能，在 1000~1300℃的高温燃气环镜中

可长期使用，成为近几年来国内外研究的重点。美国、

日本等国家把氧化物 / 氧化物陶瓷基复合材料作为重

点研发项目，并逐步实现在航空发动机热端构件领域的

考核和应用 [5-6]。目前国内受制于氧化物增强纤维原材

料，关于氧化物 / 氧化物陶瓷基复合材料的研究尚停留

在基础阶段，距离工程化应用尚有较大差距。

1  氧化物增强纤维

氧化物 / 氧化物陶瓷基复合材料的增强纤维多数属

于多晶陶瓷纤维，主要成分为 Al2O3 或 Al2O3-SiO2 陶瓷，

并含有 B2O3 、ZrO2 、MgO 等物质，具有较高的拉伸强度和

拉伸模量，高温抗氧化性能优异（表 1[7]）。20 世纪 70 年

代以来，以美国、日本为代表的发达国家相继投入大量的

人力物力加强氧化物纤维的研发，目前商业化生产的氧

化物纤维主要有美国 3M 公司的 Nextel 系列纤维、DuPont

公司的 FP 和 PRD-166 系列纤维、英国 ICI 公司的 Saffil

系列纤维和日本 Sumitomo 公司的 Altex 系列纤维。其中，

Nextel 系列、Saffil 系列氧化铝基纤维已经广泛用于陶瓷、

树脂、金属等多种复合材料的增强增韧 [8-10]。

制备氧化物纤维的工艺主要有溶胶凝胶法、预聚合

法、淤浆法和卜内门法等。美国 3M 公司的 Nextel 系列

纤维采用溶胶凝胶工艺制备，该工艺制备的纤维可设计

性强、均匀度高但生产成本较高；日本 Sumitomo 公司的

Altex 氧化铝纤维采用预聚合工艺研制，该工艺可以较

好地控制纺丝性，但生产成本较高；美国杜邦公司的 FP

系列氧化铝纤维用淤浆法制备，该工艺简单，易于实现

商业化生产，但研制的纤维强度不高；英国 ICI 公司的

Saffil 氧化铝纤维采用卜内门工艺制备，该工艺难以制

备连续氧化铝纤维 [11-14]。

下面以 3M 公司 Nextel 系列氧化铝基陶瓷纤维为例

说明氧化物陶瓷纤维的发展历程。为了满足航空发动

机、航天飞行器等热端构件对陶瓷基复合材料高温稳定

性的要求，3M 公司研发了 Nextel-610 型氧化铝基陶瓷

纤维，该纤维在 1200℃高温环境中仍能保持 90% 以上
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瓷高温抗蠕变性差 , 在高温条件下容易发生蠕变破坏

导致构件失效。ZrO2 熔点高且力学性能优异，但是其在

高温环境下发生相变，伴随的体积收缩导致较大的力学

性能损伤。LAS 和 BAS 烧结温度较低，但是存在高温

易软化的缺陷，难以用于高温工况。Mullite 和 YAG 均

具有熔点高线膨胀系数小 , 高温性能稳定、抗热震性能

和抗蠕变性能优异的特点，是目前研究较多，较有潜质

的氧化物陶瓷基复合材料基体材料 [21-26]。

此外，为了拓展氧化物 / 氧化物陶瓷基复合材料承

载时裂纹偏转路径，提高复合材料韧性，将基体制备成

多孔结构也是重要的途径。目前多孔基体主要集中在

氧化铝和硅酸铝陶瓷体系，ATK-COI Ceramics（美国）

和 Pritzkow Spezialkeramik（德国）已经实现多孔氧化铝

基体的商业化生产 [7]。

3  界面层

通过合理的界面设计是改善陶瓷材料脆性的重要

途径。界面层主要通过调节陶瓷纤维和陶瓷基体之间

的界面结合力，发挥裂纹偏转、纤维拔出、纤维桥联等应

力释放机制，实现陶瓷基复合材料韧性的提高 [27]。陶瓷

基复合材料的界面层材料主要包括以下几类 [28-30]：

（1）热解碳界面层（PyC），该界面层在陶瓷基复合

材料领域应用最为广泛，其优势在于具有典型的层状结

构，有利于基体裂纹在界面层内部逐次偏转，裂纹能够

的强度保留率。其关键技术为：在 Al2O3 基体中添加少

量的晶相抑制剂 SiO2，在高温环境中 SiO2 与 Al2O3 反应

生成包裹在 Al2O3 晶粒表面的莫来石，阻碍 Al2O3 晶粒

边界迁移 , 进而抑制 Al2O3 晶粒的长大，Nextel-610 纤

维中 Al2O3 晶粒粒径约为 0.1μm，仅为纯氧化铝 FP 纤维

中晶粒粒径的 1/5，然而 Nextel-610 纤维在 1300℃发生

蠕变现象产生许多结构缺陷，1400℃发生蠕变断裂。为

了提高纤维的抗蠕变性能，3M 公司研制了 Nextel-720

纤维，该类纤维在 1400℃时，还具有接近 90% 的强度保

留率。Nextel-720 纤维中有 45% 的 α-Al2O3 和 55% 的

莫来石两种晶相，相对于氧化铝而言，莫来石具有极其

优异的抗蠕变性能，因而纤维的抗蠕变性大幅提升。此

外，3M 公司还开发了 Nextel-650 纤维，该纤维主要由

α-Al2O3 相、ZrO2 相以及少量 Y2O3 相构成，ZrO2 和 Y2O3

相分别起到抑制晶粒生长和降低蠕变速率的作用，因此

Nextel-650 纤维具有比 Nextel-720 优异的高温拉伸强

度 , 比 Nextel-610 优异的抗蠕变性 [15-20]。

上述 Nextel 系列氧化铝基陶瓷纤维的发展历程表

明，通过组分物相设计和制备工艺优化，细化陶瓷晶粒，

提高纤维高温强度稳定性和高温蠕变性能，是满足高温

结构材料对高性能纤维要求的重要途径。

2  氧化物基体

氧化物 / 氧化物陶瓷基复合材料的基体材料一般

为具有高熔点、抗氧化性能和抗蠕变性能优异、高温力

学性能稳定的金属氧化物，此外还要求制备工艺简单、

烧结温度低、与增强纤维匹配性好。常用基体有三氧化

二铝（Al2O3）、二氧化锆（ZrO2）、钇铝石榴石（YAG）、莫

来石（Mullite）、锂铝硅（LAS）和钡铝硅（BAS）等材料（表

2）。

Al2O3 是目前应用较为广泛的基体材料，具有熔点

高、烧结温度适中、抗氧化性能优异的特点，但 Al2O3 陶

表2   常见氧化物基体的性能

陶瓷基体 密度 /
（g·cm-3）

熔点 /℃
热膨胀系数 /

（10-6 ·℃ -1）
弹性模量

/GPa
拉伸模量

/MPa

 Al2O3 3.93 2050 8.4 375 255

ZrO2 5.6 2700 7.7 169 147

YAG 4.57 1970 8~9 - -

Mullite 3.16 1828 5.5 417 -

表1   常见氧化物陶瓷纤维的基本性能

纤维牌号 生产厂家 直径 /μm 密度 /（g·cm-3） 拉伸强度 /MPa 拉伸模量 /GPa 生产工艺 组成 /%

Nextel -720 3M 12 3.4 2100 260 溶胶凝胶 Al2O3: 85;SiO2: 15

Nextel -650 3M 10~12 4.1 - 350 溶胶凝胶 A12O3:89; ZrO2:10; Y2O3:1

Nextel -610 3M 10~12 3.9 3100 330 溶胶凝胶 Al2O3:> 99

Nextel -550 3M 10~12 3.1 2000 193 溶胶凝胶 A12O3:73; SiO2: 27

Nextel -440 3M 10~12 3.1 2000 190 溶胶凝胶 A12O3:70; SiO2:28; B2O3:2

Altex Sumitomo 10~15 3.3 1800 210 预聚合 A12O3: 85; SiO2: 15

Saffil ICI 3 2.8~3.3 1030 100~300 卜内门 A12O3:95; SiO2:5

FP DuPont 15~25 3.59 1400~2100 350~390 淤浆法 A12O3:99

PRD-166 DuPont 15~25 - 2200~2400 85~120 淤浆法 A12O3:80; ZrO2:20
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在界面层内部实现多次偏转，扩展裂纹扩散的途径，有

利于应力的释放，起到增强材料韧性的作用。其劣势在

于较差的抗氧化性能，PyC 界面层在空气中或者氧气气

氛中 500℃开始发生氧化反应，成为材料性能降低甚至

构件失效的重要隐患。

（2）六方氮化硼界面层（h-BN），h-BN 与 PyC 具有

类似的六元环层状结构，分子内部结合力较强，层间存

在较弱的范德华力，h-BN 的氧化温度约为 900℃，抗氧

化性能优异，是陶瓷基复合材料理想的界面层材料。然

而 h-BN 界面层制备工艺较为复杂，一定程度上限制了

在陶瓷基复合材料领域的应用。

（3） 以 (SiC-PyC)n 和 (BN-SiC)n 为代表的复合界面

层，该界面层兼具 SiC 涂层抗氧化性能优异和 PyC（或

BN）层状结构易于调节界面结合力的综合优势，是未来

陶瓷基复合材料界面层设计的重要方向。

（4）以 LaPO4、CaWO4 界面相为代表的 ABO4 型不

润湿界面层，该类界面层熔点高、高温抗氧化性能优异、

与氧化物纤维和氧化物基体不润湿，成为目前氧化物 /

氧化物复合材料应用最广泛的界面层材料，代表了未来

氧化物 / 氧化物陶瓷基复合材料界面层材料的发展趋

势。

4  制备工艺

氧化物 / 氧化物陶瓷基复合材料是目前航空航天

热端构件领域重要的研究内容，其制备工艺主要包括以

下 6 种 [30-32]。

（1）溶胶 - 凝胶法（Sol-Gel）。

在常压或低压环境中将氧化物陶瓷先驱体溶液渗

透至氧化物纤维预制体中，先驱体发生水解反应生成

凝胶，进而经过缩聚、高温裂解等反应生成氧化物 / 氧

化物复合材料。该工艺优点是：工艺简单，制备温度

低，纤维损伤小，基体组分均匀性高；缺点在于制备过

程中伴随较大体积收缩，产物致密度较低，力学性能

较低。

（2）化学气相渗透法（CVI）。

氧化物先驱体通过载气进入沉积室，在气体扩散作

用或由压力差产生的驱动力下进入纤维预制体内部，进

而分解生成氧化物基体产物并沉积于氧化物纤维表面，

最终获得氧化物 / 氧化物复合材料。该工艺反应温度低、

纤维损伤较小、基体物质纯度较高，但是制备工艺较为

复杂、成本高、周期长、制备的复合材料孔隙率高。

 （3）反应熔体浸渗（RMI）。

将熔融态金属（Si、Al）在毛细管力作用下浸渗至纤

维预制体内部，渗透过程中反应生成基体组分。该工艺

成本低、周期短、材料致密度高，但是制备温度较高，纤

维损伤较大、制备过程中残留有一定体积的金属，影响

复合材料的高温力学性能。

（4）先驱体浸渗热解法（PIP）。

在一定压力条件下，将氧化物先驱体溶液浸渗至纤

维预制体内部，先驱体经过交联固化、高温裂解获得氧

化物基体。该工艺优点在于制备温度较低、纤维损伤较

小、基体结构和组分均匀，可制备大尺寸异型构件；缺点

是单次循环陶瓷收率较低，制备周期较长，复合材料孔

隙率较高。

（5）凝胶注模成型工艺（Gel casting）。

将有机单体、交联剂、分散剂等共混于溶剂中，获得

陶瓷粉料悬浮液，进而在模具内浇注成型获得湿坯体，

经过干燥、排胶、烧结等工艺过程得到近净尺寸的异型

陶瓷坯体。该工艺制备周期较短，可用于制备大尺寸复

杂形状构件。不足之处在浆料粒子之间的分散性难以

控制，进而影响复合材料组成结构的均匀性。

（6）电泳沉积法（EPD）。

EPD 工艺是由英国 Trusty 等学者提出的一种制备

氧化物 / 氧化物复合材料新工艺。Al2O3、Al2O3-SiO2、

SiO2 等胶粒在特定溶液中可形成带电胶体粒子，在电场

作用下向纤维预制体内部移动形成基体。该工艺对制

备复相氧化基体材料，特别是高质量高温结构材料很有

潜力，但制备复合材料孔隙率较高，需热压才能制得较

致密的复合材料。

5  考核与应用

氧化物 / 氧化物陶瓷基复合材料具有优异的高温

稳定性，特别是高温抗氧化性能，成为航空航天高温结

构部件理想的候选材料，成为美国、日本等西方发达国

家研究的重要内容。目前国外氧化物 / 氧化物陶瓷基

复合材料的应用逐渐由试验考核阶段向构件应用过渡，

并取得了显著的成果。

美国 Solar Turbines Incorporated 以 3M 公司生产的

Nextel-720 纤维为增强相，以氧化铝基陶瓷为基体制备

的氧化物燃烧室外衬最长经历了 109 次循环 25404h 考

核。研究表明，采用氧化物陶瓷基复合材料制备的燃烧

室外衬能够经历长时间的热载荷冲击，表现出优异的高

温稳定性 [33]。此外，在德宇航（DLR）的 SHEFEX 框架

计划中，包含氧化物 / 氧化物陶瓷基复合材料的鼻锥顺

利通过了试验考核 [7]。

采用 3M 公司的 Nextel-610 氧化铝纤维增韧补强

铝硅酸盐氧化物基体复合材料研制的尾椎成功应用于

LEAP-X 发动机，该部件外部套环直径约 1.6m、长度约

1m，是目前报道的最大尺寸的氧化物 / 氧化物构件，该

构件在陶瓷基复合材料应用领域具有里程碑意义。
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6  面临的问题与挑战

总体而言以美国、日本为首的西方发达国家在氧化

物 / 氧化物陶瓷基复合材料研究起步较早，技术工艺趋

于成熟和稳定，已经实现商业化生产。相较之下，国内

氧化物 / 氧化物陶瓷基复合材料研究起步较晚，在制备

工艺、产品质量稳定性、生产设备等方面尚存在较大的

差距，特别是以氧化铝纤维为代表的氧化物纤维的研发

和生产。进入 21 世纪，特别是“十二五”以来，我国投

入大量人力和物力支持氧化物 / 氧化物陶瓷基复合材

料，尤其是氧化物纤维的研发和工程化。目前国内该领

域研究的机构主要有山东大学、厦门大学、中科院山西

煤炭研究所以及东华大学等，其中氧化铝纤维的研制多

采用溶胶凝胶法制备，并在短切氧化铝纤维领域取得了

重大突破，并在耐火领域实现商业化应用 [34-35]。但在航

空航天高温结构部件领域具有重要应用潜力的连续氧

化铝纤维方面，国内研发水平尚处于基础研究阶段，技

术成熟度较低，成为目前制约国内氧化物 / 氧化物陶瓷

基复合材料发展的瓶颈。

氧化物 / 氧化物陶瓷基复合材料具有优异的高温

抗氧化性能，在航空航天领域应用潜力巨大。作为重要

的军事战略物资，氧化物 / 氧化物陶瓷基复合材料，特

别是高性能氧化物纤维的进口一直受到国外的限制。

因此开展氧化物 / 氧化物陶瓷基复合材料，特别是高性

能氧化物纤维研究，具有重要的军事意义和商业价值。

7  结论

（1）氧化物 / 氧化物陶瓷基复合材料具有优异的高

温稳定性，是航空航天热端构件领域理想的候选材料。

（2）通过组分物相设计和制备工艺优化，细化陶瓷

晶粒，实现纤维的高温结构和性能稳定化，是目前氧化

物纤维发展的重要趋势。

（3）基体、界面层、纤维之间的匹配性是影响氧化

物 / 氧化物陶瓷基复合材料性能的重要因素，同时开发

低温低压制备工艺，降低制备工艺对纤维的物理化学损

伤对制备性能优异的氧化物 / 氧化物陶瓷基复合材料

具有重要意义。
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任务的重要保障，将影响飞行器的综合性能、可靠性、安

全性、维修性和环境适应性等诸多指标。借鉴国内外先

进热防护材料技术，有助于缩短研制周期、节省研制经

费，有助于研制出先进可靠的高超音速飞行器。
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