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[ 摘要 ]   熔渗法作为一种碳纤维或碳化硅纤维增

强碳化硅基复合材料的制备方法，具有周期短、工艺简

单及生产成本低等特点。目前，该技术在欧美等国得到

迅速发展，并且广泛应用于航空发动机、空天飞机鼻锥、

火箭尾喷管及汽车刹车盘等领域。针对该技术的特点，

对国内外研究进展、工艺过程、反应机理、材料性能、应

用前景及存在的问题进行综述，以期为国内该领域的发

展提供一定的参考。

关键词：陶瓷基复合材料 熔渗法 碳化硅纤
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[ABSTRACT]  Melt infiltration (MI) is one of the 
processes to fabricate carbon fiber or silicon carbide fiber 
reinforced silicon carbide matrix composites (Cf/SiC or 
SiCf/SiC). In comparison with other processes, MI process 
is a fast densification technique with a low cost, which 
has been widely applied in manufacturing components 
of turbine engines, space shuttles and brake disks. In this 
paper, we reviewed the development of MI process, the 
manufacturing process, the mechanism of MI process, the 
mechanical properties of ceramic matrix composites via 
MI process, and its potential applications.
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碳纤维或碳化硅纤维增强碳化硅基复合材料具有

抗氧化、质轻、抗热震、高温性能优异等特点，因而被广

泛应用于航空、航天和汽车等领域。目前，该类复合材

料的制造工艺技术主要有 3 种：气相渗透法（CVI）、前

驱体裂解法（PIP）及熔渗法（MI），3 种工艺优劣比较如

表 1 所示。采用 CVI 及 PIP 法制备材料的周期通常较

长、制造工艺也较复杂且成本很高，而 MI 方法制造周期

短、工艺简单并且生产成本低等特点弥补了以上两种工

艺的缺点，因此具有非常广阔的应用前景。

熔渗法在英文文献中表述不尽相同，通常有 MI

（Melt Infiltration）[1-2]、RMI（Reactive Melt Infiltration）[3-5]、

LSI（Liquid Silicon Infiltration）[6-11]、LMI（Liquid Melt 

Infiltration）[12-13]、MSI（Molten Silicon Infiltration）[14-15]

以及 SMI（Silicon Melt Infiltration）[16] 等，本文中，我们

采用 MI 代指此种方法。

1  熔渗法国内外研究进展

MI 技术起源于 20 世纪 60 年代，最早应用于生产

Si-SiC 复合材料，在高温下将熔融硅渗入 SiC 颗粒组成

的多孔体，以制备 SiC 基复合材料 [17]。为进一步提高材

料的断裂韧性，采用碳纤维或碳化硅纤维作为增强体来

制备 SiC 基复合材料。

目前，能够成功应用该技术并进行大批量生产的国

家主要为德国和美国。德国主要采用碳纤维进行增强，

以制备 Cf/SiC 或 Cf/C-SiC 复合材料，主要研究机构及公

司包括德国宇航中心 DLR、西格里、SKT、空客公司等。

美国主要采用碳化硅纤维进行增韧，最早是 20 世纪 80

年代末期 GE 公司采用此法制备 SiCf/SiC 复合材料，并

在 1993 年推出商品号“Toughened Silcomp”的产品。此

后，受到美国政府的重视，在 EPM （Enabling Propulsion 

Materials，1994~1999）、UEET （Ultra Efficient Engine 

Technology，1999~2005）以及 NGLT （Next Generation 

Launch Technology）项目的支持下，该技术得到了进一

步的发展，并且已经成功地应用于发动机重要部位，主

要研究单位有 GE 公司、NASA 及 Goodrich 公司等 [18]。

此外，日本也有相关方面研究，但具体的应用尚未见报

道 [19]。

国内采用此种技术进行陶瓷基复合材料制作的单

工艺 原材料成本 温度要求 所需时间 循环次数 孔隙率

MI 低
高温

（>1410 ℃）
短 一次 低

PIP 高
低温

（800~1100℃）
长 多次 高

CVI 高
中温

（900~1200 ℃）
长 多次 高

表1   CVI、PIP及MI工艺特点比较

熔渗法制备陶瓷基复合材料的研究进展

Progress in Ceramic Matrix Composites Fabricated by Melt Infiltration Process

中航工业复合材料技术中心先进复合材料国防科技重点实验室    焦  健    杨金华    李宝伟



航空制造技术 AERONAUTICAL MANUFACTURING TECHNOLOGY

2 2015 年增刊S2

位有很多，中科院上海硅酸盐研究所 [20-21]、西北工业大

学 [11, 13, 22-24]、中南大学 [25-26]、国防科技大学、大连理工大

学、中科院沈阳金属所 [27]、中科院光电技术研究所 [28]、

哈尔滨工业大学 [29]、上海大学 [30] 以及西安交通大学 [31-33]

等均开展了该技术的研究，主要集中在碳纤维增强陶瓷

基复合材料方面，西北工业大学已将该工艺应用于刹车

盘等产品。但碳化硅纤维增强陶瓷基复合材料的研究

较少。

2  熔渗法主要工艺流程

MI 法制备陶瓷基复合材料，不但采用碳纤维与碳

化硅纤维工艺有区别，各个机构，甚至各个机构内不同

的牌号使用的工艺流程也不尽相同，但主要分为 4 步：

①纤维或编织物的预成形；②树脂基复合材料的制备或

纤维涂层；③多孔体的制备；④渗硅处理。由于采用碳

纤维与碳化硅纤维在制造工艺方面有较大不同，因此分

开进行阐述。

2.1  碳纤维增强陶瓷基复合材料

德国 DLR 在制备 Cf/C-SiC 方面做了大量工作，并且

成功地研发出了不同性能的 Cf/C-SiC 复合材料，并将该

类材料广泛应用于飞机或豪华车刹车盘上。在 DLR 的

制备工艺中，首先制备碳纤维增强酚醛树脂基复合材料；

然后将树脂基复合材料进行高温碳化处理，以得到合适

孔隙率及孔径分布的碳纤维增强的多孔碳材料；最后进

行渗硅处理，如图 1[34] 所示。其中，在渗硅过程中，其体

积及形状几乎不发生变化 [35]。利用此原理，可以将复杂

形状的构件拆分制备，在渗硅过程中将其进行连接 [34]。

制备陶瓷基复合材料各段所需要的时间，其总体分

配为碳纤维增强树脂基复合材料预制体制备占 9%，热

解过程耗时占 62%，渗硅过程占 27%，以及机械加工打

磨过程耗时 2%[35]。

硅与碳在反应过程中按照以下反应方程式进行，假

定参与反应的 Si (l) 和 C (s) 分别为 1mol：

1mol Si (l)+1mol C (s) → 1mol SiC (s) 

11.1cm3  Si (l)+5.3cm3 C (s) → 12.4cm3  SiC (s)

反应前后体积发生了变化，由于碳化硅的体积

（12.4cm3）小于硅与碳的部分体积之和（16.4cm3），致使

反应后体积减少了 4.0cm3，这一体积减少，是液体硅进

入到材料的孔隙中导致的。由于硅与碳反应的厚度大

约为 10μm [36]，因此，只有合适的孔径分布及孔隙率才能

使渗硅达到一定厚度并且制备出性能优异的碳化硅基

复合材料。

硅在液体转化为固体时，密度由 2.53g/cm3 转变为

2.34g/cm3，在熔渗过程中，剩余硅的存在将不利于形成

致密的基体，多余的硅在冷却过程中的体积膨胀将会导

致裂纹的产生 [35]。因此，严格计算好硅的添加量对于制

备性能优异的碳化硅基复合材料至关重要。

2.2  碳化硅纤维增强陶瓷基复合材料

尽管碳纤维具有一系列的优点，例如高强度、高断

裂伸长率、廉价并且易于编织等，但是由于碳纤维在高

于 400℃时会发生严重的氧化行为，并且碳纤维与碳化

硅基体的热膨胀系数不匹配，易导致基体开裂，因此在

高温、长时间使用的情况下（例如航空发动机），碳纤维

增强的陶瓷基复合材料并不适用。

碳化硅纤维由于具有良好的高温蠕变强度及稳定

性而适用于高温、长时间的工况，GE 公司采用 SiC 纤维

增强碳化硅基复合材料，并取得了良好的效果，已经成

功地应用于多种型号的发动机。该公司主要的工艺路

线有两条：预浸料法和料浆浇注法（如图 2 所示）。预浸

料法制备的复合材料，尽管纤维体积百分数只有 25%，

低于料浆浇注法的纤维体积百分数 40%，但是其强度

相当 [18]。其中，预浸料法是由 GE 公司单独研发，而料

浆浇注法是由 GE 公司与其他几家单位联合研制，包括

United Technologies、Carborundum、Goodrich Aerospace

以及 NASA[18]。此外，NASA 也有自己的工艺路线 [18]，

如图 3 所示，并且发展出多个牌号的材料产品。GE 公

司及 NASA 制备的 CMC 微观结构 [18] 分别如图 4 及图 5

所示。

不同于德国宇航中心的纤维无界面层制备方法，采

用碳化硅纤维往往需要进行界面层处理。界面层起到

的作用主要有：①保护碳化硅纤维不受熔融硅的侵蚀；

②界面层可以提供纤维与基体一个弱连接界面，阻止基

图1   DLR制备Cf/C-SiC基复合材料的工艺流程

Fig.1   Process for Cf/C-SiC composites developed by DLR

纤维
前驱体
添加剂 

热解
T>900℃

成型
(RTM, 热压罐 , 
纤维缠绕 , HP)

机加工
及连接

熔渗

图2   GE公司制备SiCf/SiC复合材料的工艺路线

Fig.2   Processes for SiCf/SiC composites developed by GE 

company 

（a）预浸料法

纤维束 CVD 涂层 湿法缠绕上料浆 叠层 熔渗

（b）料浆浇注法

纤维束 纤维布 涂层叠层 注浆 熔渗

图3   NASA制备SiCf/SiC复合材料的工艺路线

（*其中N24-C的制备无此步骤）

Fig.3   Process for SiCf/SiC composites developed by NASA 

(*N24-C does not have this step)

纤维束 预制体 CVI SiC内涂层制备 注浆 * 熔渗
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体的裂纹穿过纤维。通常选用的界面层为热解碳或 BN

界面层，这些界面层可以通过 CVD 的方式在纤维或其

预制体上进行批量沉积 [18, 37]。此外，在渗硅过程中，BN

界面层会受到损伤，因此经常在 BN 界面层外部加 SiC

界面层或 Si3N4 界面层 [18]。

3  MI 反应机理

关于熔渗过程中 SiC 的生成机理主要有两种观点：

第一种为扩散机理；第二种为溶解再析出机理。

Fitzer[38] 与 Li[39] 提出了扩散机理的两阶段理论：首

先，SiC 颗粒进行异相成核并形成一层连续的多晶 SiC

层；然后，SiC 层增厚，该过程主要由扩散机理控制。Li

认为，碳溶解于液体硅的速度非常快，形成 Si-C 微束，

这些微束优先吸附在固液界面，当微束达到平衡后，会

形成二维的 SiC 薄层，这一过程非常迅速，接着碳或硅

通过扩散进出 SiC 层使其不断变厚 [39]。Hon 等 [40-41] 发

现碳的扩散速率是硅的 50~100 倍，因此碳化硅的生长

主要是碳扩散进入碳化硅层，进而与硅发生反应，因此

反应界面主要在 SiC/Si 界面。

Pampuch[42] 与 Ness[43] 认为碳溶解于液体硅中，在

达到过饱和时，从溶液中析出。由于碳在液体硅中的

溶解焓变高达 -247kJ/mol[44]，而 β-SiC 的生成焓热为

-115kJ/mol，因此整体过程为放热过程。碳在液体硅中

的溶解过程所放出的热量将使局部温度升高，进而又促

进了碳在硅中的进一步溶解。溶解的碳扩散至温度相

对较低的位置并且以碳化硅的形式析出。

Favre[45] 的试验表明，液体硅与玻璃碳或细颗粒石

墨反应，在表面会形成一层 β-SiC，该碳化硅层的厚度

与时间无关。他们的研究还表明在硅基体中存在大量

的碳化硅颗粒，这些颗粒可能是由于在生成碳化硅层

的过程中，形成大量的应力，致使部分形成的碳化硅微

粒脱落进入液体硅中。王继平 [46] 则认为 Si/C 反应在

不同阶段受不同机理控制，开始阶段主要为溶解再析

出机理控制，当固体碳表面形成连续的 SiC 涂层后，反

应速率受扩散机理控制，主要为碳在 SiC 层中的扩散作

用。

此外，Schulte-Fischedick 等 [47] 提出熔融渗硅过程

中，首先是硅蒸气与碳发生反应，然后是液体硅通过扩

散进入 SiC-C 界面，进而发生反应，由于反应放出大量

的热量，因此这个反应处于非平衡状态，导致在 SiC-C

界面的 SiC 晶粒存在许多位错，而由于其不稳定性，致

使这些晶粒相互融合并长大。

对于渗硅过程的具体机理至今仍存在争议，不同的

研究者根据他们的试验结果提出了不同的机理，而这些

结果往往是分散而且独立的，具体的机理可能受很多方

面因素的影响，例如碳材料的类型、杂质及反应温度等。

4  MI 法制备的复合材料性能

纤维增强的碳化硅基复合材料，不仅具备一般陶瓷

材料的高硬度、高强度、耐高温及耐化学腐蚀等性能，同

时还具备抗热震与高的断裂韧性，因此是一种全新的材

料。如果为单相陶瓷材料，当裂纹发生时，其扩展并不

会被阻止。而纤维增强的陶瓷基复合材料，当裂纹产生

时，会发生裂纹偏转、纤维脱粘及纤维拔出等吸能步骤，

大大提高了材料的断裂韧性。

采用 MI 法制备的碳纤维增强碳化硅基复合材料，

其性能 [37] 列于表 2 中。从表中可以看出，通过 MI 法制

备的材料其孔隙率较低，一般小于 4%。正是这一突出

的优点，使得此种方法制备的复合材料具备较高的层间

剪切强度，并且具有较高的热导率。由于此类材料还具

有优异的耐摩擦性能，因而被广泛应用在飞机及豪华汽

车的刹车盘领域。

目前，SiCf/SiC 复合材料的主要商品为美国 NASA

的 N22 及 N24-A、B、C 系列与 GE 公司的 HipercompTM

系列，其主要性能 [18] 如表 3 所示。

采用 MI 法不可避免地将会在基体中残余一定含量

的硅，在 Cf/SiC 或 Cf/C-SiC 复合材料中，残余硅的体积

百分数通常为 2%~5%，最高可能达到 17% ；在 SiCf/SiC

复合材料中残余硅的体积百分数通常为 12%~18%，最

图5   NASA制备的SiCf/SiC复合材料微观结构

Fig.5   Microstructure of SiCf/SiC made by NASA

图4   GE公司制备的SiCf/SiC复合材料微观结构

Fig.4   Microstructure of SiCf/SiC made by GE

20μm

Hi-Nicalon 纤维

纤维界面层

SiC-Si 基体
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低可达 5% [37]。

5  应用前景

目前，MI 工艺在发达国家已

经相对成熟，由于材料具有良好

的抗氧化性、抗热震性及高温力

学性能优良，被广泛应用于航空

发动机、空天飞机与火箭热防护

系统以及火箭推进器等高温领

域，并且由于具有高的摩擦系数

及低的磨损速率，使其在刹车盘

领域实现商业化。

在 航 空 发 动 机 方 面，涡 轮

效率的增加需要增加发动机的

温 度。 目 前，常 用 的 燃 气 涡 轮

材 料 是 单 晶 或 多 晶 Ni 基 合 金，

但 是 这 些 合 金 的 熔 点 均 低 于

1400℃，其使用温度通常不超过

1100~1200 ℃，因 此 耐 更 高 温 度

的材料只能诉求于陶瓷基复合材

料。在使用过程中不需要冷却循

环系统，因此燃料的消耗量及污

染物的排放量可以分别减少 15%

与 80%[37]。 美 国 从 1992 年 就 开

始资助陶瓷发动机部件的研制，目前，MI 法制备的陶

瓷基复合材料已经被应用于燃气发动机。1998 年 GE

将陶瓷基复合材料应用于型号为 9FA 的发动机，可以

提高 1.1% 的循环效率及 3% 的输出功率。GE 公司采

用 SiCf/SiC 复合材料制作的燃烧室内衬及外壳来装配

MS7001FA（160MW）燃气发动机，并且进行了多次发

动机试车试验，试验结果明显好于 Ni 基合金制作的外

壳 [2]。

空天飞机在返回地面时，由于与大气层激烈的摩

擦，致使其表面温度可达 1750℃，其整个返回时间持续

约 20min，因此需要性能优良的热防护系统。MI 法制备

的 Cf/SiC 复合材料首次应用于前苏联的飞行器热防护

系统。目前，此技术为 X-38 飞行器制作了鼻锥帽 [18]。

在固体燃料火箭推进器上，需要叶片进行方向调

节，特别是起飞时的低速阶段，尽管时间只有几秒钟，但

要承受比空天飞机返回时更高的热机械应力，并且会受

到大量粒子的冲刷，采用 CVD-SiC 涂层的 CMC 复合材

料基本上可以满足上述苛刻的发射环境。同钨叶片相

比，用 Cf/C-SiC 复合材料可以减重 90%[37]。

在刹车系统领域，从 1994 年开始，德国宇航中心就

开始尝试用碳纤维的二维编织体制备的刹车盘及刹车

副 [18]（图 6）。试验结果表明，采用这种复合材料制备

的刹车系统，能承受 1000℃的高温，并且具有高的摩擦

系数及低的磨损速率。由于其成本相对传统的铸铁刹

车盘仍然高昂，因此这些刹车盘主要被应用在保时捷、

法拉利及戴姆勒 - 克莱斯勒等豪华车上。除高端汽车

以外，高速列车、民用与军用飞机及电梯等的刹车系统

也可以采用此类材料 [7, 35]。 

此外，由于 Cf/C-SiC 与 Cf/SiC 具有较低的热膨胀系

数，因而还被广泛应用于校正系统以及激光传输的望远

镜镜筒。2007 年发射的 Terrasar-X 卫星采用了 MI 工

艺制备的 Cf/C-SiC 复合材料激光传输系统，其轴向热膨

胀系数为 0±0.1×10-6K-1，因此在温度范围 -50~70℃

内，可以保证一级及二级镜之间的距离不变，从而保证

了数据传输的稳定性。同时，MI 工艺制备的 CMC 复合

材料还可以被应用于装甲陶瓷、高温炉以及换热器等领

域 [7, 37]。

6  结束语

随着新技术的不断发展，尤其是航空航天领域，对

于纤维增强陶瓷基复合材料的需求也日益迫切。与

CVI 及 PIP 法相比，MI 法具有成本低、周期短、一次成

表2   熔渗法（DLR、SGL、SKT）制备的二维编织物或短纤维增强的Cf/C-SiC与Cf/SiC材料性能

材料 Cf/C-SiC Cf/SiC

材料特性 XB XT XC SF FU 2952  P77 Sigrasic 6010 GNJ

制造商 DLR SKT SGL

纤维类型 纤维布 纤维布 纤维布 短纤维 短纤维 短纤维

密度 /（g·cm-3） 1.9 1.92 2.05 2.03 >2 2.4

开孔率 /% 3.5 3.7 2.2 3.0 - <1

模量 a/GPa 60 100 - 50~70 - 20~30

抗弯强度 /MPa 160 300 120 - 60~80 50~60

拉伸强度 /MPa 80 190 - - - 20~30

断裂应变 /% 0.15 0.35 - - 0.2~0.26 0.3

热导率 g/
（W·m-1·K-1）

// 18.5/17 22.6/20.8 - - 18~23 40/20b

┴ 9.0/7.5 10.3/8.8 - 25~30f 28~33 -

比热（25℃）/（J·kg-1·K-1） 750 690 720 750 - 600~800

SiC 体积百分数 /% 21.2 19.8 30.4 26 - 60

Si 体积百分数 /% 5.4 4.1 5.2 1.3 - 10

C 体积百分数 /% 69.9 72.4 62.2 69.7 - 30

热膨胀系数
（25℃）/（10-6·K-1）

// -1/2.5d -1/2.2d - 0.5/3.5e 0.8~1.3c 1.8/3.0a

┴ 2.5/6.5d 2.5/7d - 1.0/4.0e 5.5~6.0c -

注：// 与 ┴ 为纤维取向方向 ; a: 0~300℃ /300~1200℃ ; b: 20/1200℃ ; c: 25~800℃ ; d: 100/1500℃ ; e: 
25/1400℃ ; f: 50℃ ; g: 200/1600 ℃。
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型及孔隙率低等优点而使其具有不可替代性，并且具有

批量化生产的价值。目前，欧洲已经成功地将 Cf/C-SiC

复合材料应用到各个领域，并且在刹车盘领域成功地实

现了商业化生产；美国 GE 公司已经成功地将陶瓷基复

合材料应用于多种型号的发动机中，不仅提高了发动机

的输出功率，而且降低了燃油成本，减少了对环境的污

染。装有 MI-CMC 燃烧室和涡轮的 GE9X 发动机测试

定于 2016 年进行，并在 2017 年进行实际飞行测试，有

望在 2018 年取得适航认证。2015 年 11 月 2 日下线的

国产大飞机 C919 采用的 LEAP 发动机，其第一级高压

压气机罩正是采用的熔渗法制备的 CMC。国内目前在

该领域发展较落后，为赶上发达国家的步伐，提升科技

实力，加大对相关领域科研投入力度，以及建设更多科

研队伍势在必行。
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化定义，可以让构型管理由繁变简，由面向图纸的管理

向面向零部件的构型管理转变。本文通过对构型管理

组织结构、体现构型变化的标识方法、构型项划分原则

及构型更改流程的研究，并结合 MBD 技术的应用，有效

地推进了数字化构型管理在型号研制中的应用。但构

型管理的实施是一个伴随型号研制到飞机交付及使用

的漫长、复杂的过程，不可能一蹴而就，实施过程不但涉

及企业流程的再造、组织机构变革及设计模式的转变，

而且和企业的数字化能力及产品生命周期的管理息息

相关，企业必须借助关键技术的攻关和强大行政的力量

才能顺利推进构型管理的应用，使之成为企业产品研发

的基石。
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4.2   版本升级控制

当零部件发生更改时，必须对版本的变化进行标识

和跟踪，这是对构型记实管理的基础。过去以图纸为

对象进行版本控制，存在多个版本的数据，有效性标识

在每个版本的图纸上，数据状态难以理清。通过采用

MBD 技术进行产品定义，将版本控制放在三维模型上，

基于构型项进行版本的追踪及有效性标识，适合在基于

PLM 系统进行版本的自动传播，版本自动追溯模型如图

6 所示。当零件发生Ⅰ级、Ⅱ级更改，为表示更改后的

构型项和原构型项的追溯性并有所区别，采取构型号升

号方式。如果更改属于Ⅲ级，并且有效实施架次不改变，

则只进行版本的升级并向上追溯到 CI 级。

5   结束语

通过在飞机研制中使用 MBD 技术进行产品的数字
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图5   构型更改流程

Fig.5   Configuration change flow
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