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铼铱材料在高性能发动机上的应用
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文　 摘 　 综述了高性能发动机用铼铱材料的基本性能、制备工艺以及应用现状。 铼材料具备优异的高温

力学性能,作为燃烧室基材使用,铱材料具备优异的高温抗氧化性能,作为铼基材表面防护涂层使用,许用工作

温度高达 2 200℃,而铱涂层失效主要由于铼扩散至表面发生氧化,因此涂层厚度及致密性是影响涂层寿命的

关键因素。 铼铱材料制备均有多种工艺可以实现,包括化学气相沉积、物理气相沉积、粉末冶金、熔盐电铸等,
其中美国采用 CVD 工艺制备的铼铱材料 445 N 发动机 R-4D-14 成功应用于休斯通讯 702 卫星,国内采用粉

末冶金和物理气相沉积制备的铼铱材料燃烧室通过了 25 000 s 试车考核。
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Rhenium and Iridium Materials Used on High Performance Rocket Engine

ZHANG Xuhu　 　 XU Fangtao　 　 SHI Gang　 　 YAN Xubo　 　 LI Haiqing
(Aerospace Research Institute of Materials & Processing Technology,Beijing　 100076)

Abstract　 The paper overviews the properties, manufacturing processing and application of rhenium and iridium
materials. Rhenium is used as substrate of combustion chamber because of excellent performance at high temperature.
Iridium is used as oxidation resistant coating and still credible at 2 200℃, which is failure as rhenium diffusing from
interface to surface. Rhenium / Iridium (Re / Ir) thrust chamber can be manufactured by different processing methods,
such as CVD, PVD, PM, EL-forming, etc. The R-4D-14 445 N high performance liquid apogee engine which man-
ufactured by CVD was flight qualified for the Hughes Space and Communications 702 satellite in USA. In China, the
Re / Ir combustion chamber manufactured by PM and PVD took hot fire test and had capability to operate in excess 25
000 s without failure.
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0　 引言

空间双组元液体火箭发动机为适应快响应、多脉

冲的工作特点,大多采用 N2O4 / MMH 或 N2O4 / N2H4

为推进剂,推力室壁面冷却一般联合采用液膜冷却和

辐射冷却两种方式。 对于高性能发动机,冷却液膜的

低效燃烧已成为发动机比冲偏低的第一影响和制约

因素。 因此,提高发动机比冲的有效手段之一是降低

冷却液流比例,提高燃烧效率。 但比冲提高的同时,
发动机燃烧室壁面温度会明显上升,对材料的高温力

学性能及高温抗氧化性能提出了更高的要求。
发动机推力室材料在发展的过程中,形成了一系

列材料体系,主要以难熔金属合金材料为基材表面涂

覆高温抗氧化涂层[1]。 铌合金涂覆硅化物涂层,使
用温度可达 1 600℃,是目前型号应用最为广泛的材

料体系,主要包括美国采用的 C103 铌铪合金涂覆

R512A、R512E 涂层[2],俄罗斯的 Nb521 铌钨合金涂

覆 MoSi2 涂层。 铂铑合金由于其本身的抗氧化性能,
不需要涂层防护,使用温度接近 1 800℃,在欧洲的部

分型号得到应用,但是由于材料成本较高,限制了其

应用[3-4]。 目前性能最高的材料体系为铼基材涂覆

铱涂层,使用温度达到 2 200℃,制备的发动机比冲较

铌合金材料发动机可提高 5 ~ 10 s,使用该材料的发

动机甚至可以取消冷却液膜,大幅提高发动机性能的

同时又避免了羽流污染,因此,铼铱材料的应用具有
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重大潜力,各国投入大量精力进行研究[5]。 本文主

要介绍了铼铱材料在高性能发动机上的应用。
1　 铼、铱的性质

铼(Re),熔点 3 180℃,密度 21. 02 g / cm3,线胀

系数为 6. 63×10-6 m / K。 铼的加工硬化系数大,即使

变形量很小,其强度和硬度迅速增加,导致其加工难

度大。 铼的高温力学性能优异,块体致密材料在室温

下有 1 GPa 左右的抗拉强度,加热到 2 000℃下仍具

有 50 MPa 以上的抗拉强度,能够满足发动机高温工

作的环境需求。 铼在室温大气环境下性质稳定,当加

热至 1 000℃以上时发生明显的氧化反应,生成挥发

性 Re2O7。 因此,铼应用于发动机产品时,表面必须

涂覆涂层进行防护。
铱(Ir),熔点 2 447℃,密度 22. 5 g / cm3,线胀系

数为 6. 4×10-6 m / K。 铱具有良好的耐腐蚀性,不溶

于硫酸、盐酸、硝酸、氢氟酸和氢氧化钠熔液,具有良

好的化学稳定性,在空气中加热到 600℃ 形成 IrO2,
但超过 1 100℃后又发生分解。 由于铱与铼之间线胀

系数接近,并且二者之间可形成扩散层,所以,铱是铼

基材表面抗氧化防护的理想材料。
2　 铱涂层失效机理研究概况

铱具有很低的氧渗透率,并且在高温下无挥发性

氧化物产生,因此铱具有优异的高温抗氧化性能。 当

铱涂层涂覆于铼基材表面,其失效的主要原因取决于

二者之间发生的互扩散。 研究表明[6],由于铼抗氧

化能力差,当铼扩散至铱涂层表面并且原子百分比超

过 20%时,铱涂层将迅速失效。
由铼- 铱相图(图 1)可以看出,铼和铱在热扩散

过程中没有新相生成,而是伴随铼中固溶铱与铱中固

溶铼,铼-铱体系扩散过程中,铱基本上不动,而铼是向

铱中扩散[7],此扩散符合半无限介质扩散模型。 通过

计算,当铱涂层厚度为 100 μm 时,1 900℃条件下表面

铼原子浓度达到 20%所需时间接近 200 h,与实际测试

结果相差一个数量级(图 2)。 主要原因是铱涂层并不

是严格的致密材料,无论采用何种工艺制备,涂层中均

存在微观缺陷[图 3(a)为物理气相沉积制备的铱涂层

表面状态],这些缺陷为铼扩散提供了快速通道。 此

外,铱涂层在高温下伴随着晶粒长大,并形成明显晶界

[图 3(b)],也为铼的扩散提供了有利条件。 上述两个

因素大幅缩短了铼扩散至铱涂层表面的时间,因而与

理论计算时选取的致密理想模型存在较大差距。 根据

上述分析,提高铱涂层高温抗氧化防护寿命的主要方

法为提高涂层致密度或者适当增加涂层厚度,延长铼

扩散至表面所需要的时间。

图 1　 铼- 铱相图

Fig. 1　 Re-Ir phase diagram

图 2　 1 900℃扩散 8 h 后铼元素在铱涂层中的元素分布

Fig. 2　 Re distribution in Ir after diffusion 8 h at 1 900℃

　
(a)　 氧化前 (b)　 氧化后

图 3　 铱涂层氧化前后表面形貌

Fig. 3　 Morphology of Ir before and after oxidation
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3　 铼铱材料制备技术现状

3. 1　 铼材料制备技术

由于铼的高熔点、变形抗力大等原因,常规的金

属制备工艺如熔炼、锻造等难以成形致密铼块体材

料,铼成形通常采用电化学沉积、物理气相沉积、熔盐

电铸、粉末冶金、化学气相沉积等方法。
电化学沉积工艺制备铼可以在酸性或碱性条件

下实现,主要是使 ReO4
-中的 Re7+还原获得铼[8]。 电

沉积工艺主要应用于某些部件如热电偶、电极等表面

的铼层制备,但是由于工艺限制,获得的铼层存在纯

度低、结构疏松、表面质量差等问题,限制了其应用。
物理气相沉积工艺制备铼主要是依靠电弧或电子束

使铼靶材熔融蒸发或离化,沉积到工件表面获得铼层

或薄壁件,美国采用 EBPVD 技术制备出了铼管形

件,致密性良好。 但是该技术易形成较大内应力不利

于厚度较高的铼层制备。
熔盐电铸法是制备铼喷管的有效手段之一[9-10]。

NASA 采用铼的氯化物熔融盐液,以石墨为芯,制备

出铼喷管,并采用旋转阴极的方法提高金属层的均匀

性(图 4)。 采用该工艺制备的铼材料,经过热处理,
室温下抗拉强度可以达到 700 MPa 以上,2 000℃下

仍具有 150 MPa 左右的抗拉强度。 同时,NASA 也采

用铼的氟化物为原材料进行了试验,但是获得的铼材

料的力学性能大幅下降,室温下的抗拉强度仅有 400
MPa 左右。

图 4　 熔盐电铸铼燃烧室

Fig. 4　 Rhenium combustion chamber produced by electroforming
CVD 制备铼材料主要是利用一定温度下挥发性

的铼化合物(前驱体)分解产生铼沉积于工件表面,
前躯体不同,CVD 工艺有所区别。 目前常用的前驱

体主要为氯化铼,可以在高温下直接热解产生铼或者

氢气还原产生铼。 CVD 技术制备的铼材料,纯度可

以达到 99. 99% 以上,致密性可以达到理论密度的

99. 5%以上,室温下抗拉强度可以达到 700 MPa 左

右,1 400℃下仍具有 200 MPa 以上的抗拉强度。 美

国的 Ultramet 公司在 CVD 制备铼喷管方面具有成熟

的技术(图 5) [11]。 CVD 技术制备铼材料的优势在于

适于在复杂形状的构件表面进行制备,涂层质量高,

均匀性及厚度可控,但是为保证质量其制备效率较

低,并且在批量生产时对设备数量要求较大。

图 5　 CVD 工艺制备铼燃烧室

Fig. 5　 Rhenium combustion chamber produced by CVD
粉末冶金工艺采用纯度为 99. 9% 以上的铼粉为

原材料,采用冷等静压、热等静压等工艺制备各种形

状的铼制品[12-13]。 粉末冶金制备的铼材料室温抗拉

强度接近 1 GPa,2 000℃下抗拉强度仍在 60 MPa 以

上。 美国 TRW 公司对粉末冶金技术以及 CVD 技术

制备的铼试样性能进行了对比测试,前者的抗拉强度

略高,弹性模量略低,抗热疲劳性能优于后者。 产生

这一结果的原因在于 CVD 工艺制备的铼材料微结构

多为柱状晶,性能具有一定的取向性,而粉末冶金制

备的铼材料微结构为等轴晶,晶粒较小且各向同性。
粉末冶金法制备铼喷管,其优势在于可以近净成形,
大幅降低成本并可批量生产(图 6)。

图 6　 粉末冶金制备铼燃烧室

Fig.6　 Rhenium combustion chamber produced by powder metallurgy
3. 2　 铱涂层制备技术

铱涂层作为高温抗氧化材料制备于铱基材表面,
常用工艺为 CVD、熔盐电铸、物理气相沉积等,其中

物理气相沉积包括电弧沉积、磁控溅射、激光沉积、激
光诱导分解法、双辉等离子法等。

CVD 工艺制备铱涂层采用氯化铱、氟化铱或乙

酰丙酮铱为前躯体。 以氯化铱、氟化铱为前躯体,需
要 Ar 或 N2 为载体,H2 为还原气氛,制备效率较低且

获得的铱涂层存在明显的微孔等缺陷。 以乙酰丙酮

铱为前躯体的 CVD 工艺又称为 MOCVD,是目前广泛
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应用的工艺方法[14]。 乙酰丙酮铱在 290℃以上即可

分解生产铱,但直接采用热解法容易导致涂层中含有

较多的 C、O 等杂质,因此通常制备过程中需加入 O2、
H2 作为活性气体来提高纯度及沉积效率[15]。 在该

工艺下制备的铱涂层厚度可达 100 μm 以上,结构致

密,厚度均匀,在 2 000℃可以防护铱基材达到 10 h
多。

熔盐电铸工艺制备铱涂层[9,16-17],根据不同的工

艺可采用不同的金属化合物熔盐融液,以铱块为阳

极,工件为阴极。 熔盐电铸制备铱涂层沉积速率较

高,可以每小时达到数十微米,厚度最高可达数毫米,
因此该工艺不仅可以应用于铱铱喷管制备,还可以应

用于铱坩埚制备。 但是,熔盐电铸法制备的铱涂层往

往含有孔洞,且与基材结合强度较弱,通常需要后续

处理以提高其应用性能。
物理气相沉积工艺包括多种工艺方法,不同方法

获得的铱涂层的质量也不尽相同。 溅射技术在碳材

料表面制备铱涂层[18],涂层结构为柱状晶,通过热处

理可转化为等轴晶,但是含有明显的孔洞缺陷。 双辉

等离子法[19]可获得致密性良好的铱涂层,但是沉积

速率较低。 电弧沉积工艺[20] 可以获得致密度高、厚
度超过 100 μm 的铱涂层,并且可以在工件的内表面

实现涂层制备,对铱基材的防护在 2 000℃大气环境

下超过了 10 h。 物理气相沉积工艺制备铱涂层的优

势在于获得的铱涂层纯度高、致密性较好,如何提高

沉积效率及靶材利用率是工艺改进的主要方向。
4　 国内外铼铱材料发动机研制及应用现状

铼铱材料虽然具有优异的高温力学和抗氧化性

能,但是由于其加工成形工艺困难,在开始只被应用

于发动机喉衬。 20 世纪 70 年代研制成功的钨基体 /
铼铱涂层的喉衬被广泛应用于不同型号的发动机上。
铼铱涂层通过粉浆浸涂工艺涂覆于钨基体上。 该涂

层可以有效地降低喉衬在使用时的热腐蚀速率,延长

喉衬的使用寿命[21-22]。
随着材料成形工艺的逐步发展,特别是 CVD 和

粉末冶金技术的成熟,铼铱整体材料发动机成为可

能。 美国航空航天局下属的 Ultramet 公司自 20 世纪

80 年代中期就开始致力于利用金属有机物 CVD 技

术制备铼铱材料。 该公司已经具备了制备高纯度、高
致密度的铼铱材料的工艺技术。

材料制备的成功极大地促进了铼铱发动机的研

制。 美国的 Kaiser Marquardt 公司(现属美国 Aerojet
公司)于 20 世纪 90 年代初在其研制的远地点发动机

R-4D-7、R-4D-11 和 R-4D-11-300 的基础上,采
用 Ultramet 公司制造的铼铱燃烧室,成功研制了 R-
4D-14 445 N 铼铱发动机。 发动机燃烧室采用互动

式喷注器,承受的工作温度最高为 2 200℃,并可获得

高真空比冲达 322 s。 1999 年和 2000 年,R-4D-14
发动机被分别装配在 Hughes 公司的空间飞行器

601HP 和 702 卫星推进系统进行试飞,并在后者的试

飞过程中获得成功。 在 R-4D-14 的基础上,Mar-
quardt 公司又分别研制了 R-4D-15 和 R-4D-16 445
N 液体远地点发动机。 R-4D-15 发动机采用 N2O4 /
甲基肼为双组元燃料,真空比冲可达 323. 8 s[23]。 R-
4D-16 发动机采用肼取代甲基肼,更重要的是,Ultra-
met 采用 CVD 技术在燃烧室和喷嘴的端部沉积铌环

涂层以实现发动机的全焊接设计,该发动机可获得的

真空比冲达 327 s[24]。 美国 Aerojet 公司于 20 世纪

90 年代中期同样采用 Ultramet 公司的铼铱燃烧室研

制了代号为 AJ10-221 的 490 N 液体远地点发动机。
该发动机采用层板式喷注器,铼铱燃烧室取消了液膜

冷却,直接在辐射冷却模式下工作。 检测数据表明,
当平衡运行温度为 1 866℃时,燃烧效率达 99% 。 发

动机可获得的真空比冲达 321. 8 s ,并且在 2 200℃
左右运行 15 h 而未出现失效[25]。

与此同时,粉末冶金制备铼层,电沉积铱层的方

式制备铼铱燃烧室也获得了成功。 美国 TRW 公司

致力于低成本制造铼铱燃烧室。 该公司在研的 TR-
312-100 MN 和 TR-312-100 YN 发动机采用粉末冶

金技术制备铼,在铼的内外表面采用电沉积技术制备

铱涂层。 铱层内表面电镀沉积铑涂层,以期获得更好

的抗氧化性能;燃烧室的外表面沉积氧化铪涂层以期

获得更高的热辐射性能。 发动机采用针栓式喷嘴器,
可采用 N2O4 /甲基肼或 N2O4 /肼作为推进剂,获得的

真空比冲分别为 325 和 330 s[26]。
目前,铼铱燃烧室发动机制备技术已经越来越成

熟,但是研制工作主要集中在美国,NASA 制备的铼

铱发动机喷管达到 100 只以上,累计试车时间超过

200 h。 其他国家还未见研制成功的相关报道。
近年来,国内相关单位也开展了铼铱喷管的研制

工作,制备技术包括 CVD、熔盐电铸、粉末冶金和物

理气相沉积等,目前均处于研制阶段。 其中,航天材

料及工艺研究所在该领域的研究工作取得了重大突

破,铼基材制备采用粉末冶金工艺,铱涂层制备采用

物理气相沉积工艺,制备的铼铱材料燃烧室于 2014
年 10 月通过了 25 000 s 考核试车,为铼铱材料发动

机研制成功奠定了坚实的技术基础。
5　 结语

(1)铼材料具备优异的高温力学性能,铱材料具

备优异的高温抗氧化性能,并且二者线胀系数接近,
二者结合是制备高性能小推力发动机推力室的理想

材料。
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(2)铱涂层作为高温抗氧化涂层涂覆于铼基材

表面,其高温氧化环境下失效主要因素是铼基材向铱

涂层表面扩散,因此,增加铱涂层厚度和致密度可以

延长铱涂层的防护时间。
(3)铼、铱制备均有多种工艺,其中 CVD 工艺、

熔盐电铸工艺、粉末冶金工艺及物理气相沉积工艺是

目前应用于发动机喷管制备的主要工艺。 目前仅有

美国采用 CVD 工艺制备铼铱材料发动机实现了型号

飞行应用,但粉末冶金和熔盐电铸工艺制备的喷管获

得了多次地面试验的成功,具备型号飞行的条件。 在

国内,航天材料及工艺研究所在铼铱材料发动机喷涂

研制方面取得重大突破,短喷管试车通过 25 000 s 技
术指标考核。
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