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ABSTRACT 

Ceramic Matrix Composites (CMCs), including carbon–carbon (C/C), carbon–silicon carbide 

(C/SiC), and oxide–oxide types, are emerging as key materials for high-temperature missile 

propulsion systems due to their superior thermal and mechanical performance. Current research 

highlights their respective strengths: C/C provides low density and high thermal conductivity but 

weak oxidation resistance; C/SiC offers excellent mechanical strength at high temperatures; and 

oxide–oxide composites deliver good oxidation stability but limited temperature capability. 

However, there is still no integrated comparative analysis focused on these three materials for 

propulsion applications. This study aims to fill that gap by performing a systematic literature 

review comparing seven parameters—maximum operating temperature, oxidation resistance, 

mechanical strength, thermal shock resistance, density-to-strength ratio, fracture toughness, and 

fatigue reliability. The analysis is based on peer-reviewed journals from Scopus and other 

reputable databases to identify the most effective CMC system for lightweight, durable, and 

thermally stable missile propulsion components. 
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PENDAHULUAN 

 

Material komposit keramik (Ceramic Matrix Composites, CMCs) merupakan salah satu kelas 

material maju yang dikembangkan untuk memenuhi kebutuhan aplikasi ekstrem pada sistem 

propulsi berkecepatan tinggi, terutama pada rudal dan wahana hipersonik. CMCs memiliki 

kombinasi unik antara kekuatan mekanik tinggi, ketahanan terhadap suhu ekstrem, serta densitas 

yang relatif rendah dibandingkan superalloy logam konvensional, menjadikannya kandidat ideal 

untuk komponen struktural di lingkungan suhu di atas 1500 °C [1],  [2]. Perkembangan teknologi 

propulsi rudal menuntut material dengan rasio kekuatan terhadap berat tinggi, ketahanan oksidasi 

baik, serta stabilitas dimensi pada siklus termal berulang [3], [4]. Material berbasis karbon seperti 

C/C composites telah lama digunakan karena keunggulannya dalam konduktivitas panas dan 

kekuatan spesifik, namun memiliki kelemahan utama berupa ketahanan oksidasi yang rendah pada 

lingkungan oksidatif tinggi [5], [6]. Untuk mengatasi keterbatasan ini, dikembangkan sistem C/SiC 

composites yang memanfaatkan lapisan silikon karbida sebagai matriks pelindung terhadap 

oksidasi [7], [8]. Di sisi lain, sistem oxide/oxide composites (Ox–Ox) menjadi alternatif 

menjanjikan karena memiliki stabilitas kimia dan oksidasi yang sangat baik, meskipun performa 

mekaniknya menurun pada suhu ultra-tinggi [9], [10]. Beberapa penelitian mutakhir menunjukkan 

kemajuan signifikan dalam fabrikasi, modifikasi lapisan pelindung, serta karakterisasi perilaku 

termomekanik dari berbagai jenis CMCs [11]–[14]. Misalnya, Park et al. melaporkan bahwa C/SiC 

composites mampu mempertahankan kekuatan lentur hingga 542 MPa pada 2000 °C [12], 

sementara Qi et al. menyoroti peningkatan ketahanan oksidasi melalui penerapan modifikasi 

lapisan SiC berstruktur nano [11]. Ramachandran et al. menegaskan bahwa varian oxide–oxide 

composites menawarkan keuntungan dari sisi stabilitas lingkungan dan biaya produksi, namun 

dibatasi oleh suhu operasi maksimum sekitar 1200–1400 °C [22]. Meskipun terdapat banyak 

penelitian yang mendalami sifat-sifat CMCs secara individu, hingga kini belum terdapat kajian 

literatur komprehensif yang membandingkan secara langsung tiga sistem utama—C/C, C/SiC, dan 

oxide/oxide—berdasarkan parameter performa termomekanik dan ketahanan lingkungan yang 

relevan untuk sistem propulsi rudal. Kekosongan inilah yang menjadi research gap utama dari 

kajian ini. Penelitian terdahulu lebih berfokus pada peningkatan performa atau teknik fabrikasi satu 

jenis CMC secara spesifik [15]–[18], sementara kajian perbandingan sistematis antarjenis CMC 
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dari perspektif ketahanan suhu maksimum, kekuatan mekanik tinggi suhu, ketahanan oksidasi, 

densitas–rasio kekuatan, fracture toughness, serta keandalan terhadap fatigue dan thermal shock 

masih sangat terbatas [19]–[21], [23]. Dengan demikian, diperlukan suatu analisis menyeluruh 

untuk mengidentifikasi material paling potensial yang dapat diaplikasikan secara optimal dalam 

sistem propulsi rudal masa depan. 

Tujuan utama penelitian ini adalah untuk melakukan kajian literatur komparatif terhadap tiga 

jenis Ceramic Matrix Composites (C/C, C/SiC, dan oxide/oxide) guna menentukan material paling 

efektif dari sisi kinerja termomekanik, ketahanan oksidasi, dan efisiensi berat. Kajian ini dilakukan 

melalui metode literature review sistematis dengan menelusuri publikasi ilmiah bereputasi dari 

Scopus, Elsevier, Hindawi, MDPI, dan Nature Research. Rencana pemecahan masalah dilakukan 

dengan membandingkan hasil penelitian terdahulu berdasarkan tujuh parameter utama: 

1. Batas suhu operasi maksimum 

2. Ketahanan oksidasi dan stabilitas lingkungan 

3. Kekuatan mekanik pada suhu tinggi 

4. Ketahanan terhadap thermal shock 

5. Densitas dan rasio kekuatan–berat 

6. Fracture toughness dan 

7. Keandalan serta ketahanan terhadap fatigue 

Melalui analisis komprehensif terhadap parameter tersebut, diharapkan dapat diperoleh 

pemahaman mendalam mengenai karakteristik keunggulan dan keterbatasan tiap jenis CMC serta 

rekomendasi material yang paling sesuai untuk pengembangan komponen ringan, tahan panas, dan 

andal dalam sistem propulsi rudal modern. 

 
METODE PENELITIAN 

 

Desain Penelitian 

Penelitian ini menggunakan pendekatan Systematic Literature Review (SLR) untuk 

menganalisis dan membandingkan tiga jenis Ceramic Matrix Composites (CMC)—C/C, C/SiC, dan 

oxide/oxide—yang digunakan pada sistem propulsi rudal. Pendekatan ini memungkinkan 

pengumpulan, seleksi, dan sintesis hasil penelitian terdahulu dari sumber kredibel secara sistematis 

dan terukur [1], [5]. 

Eksplorasi awal dilakukan menggunakan platform Open Knowledge Maps untuk memetakan 

topik yang relevan. Selanjutnya, data literatur dikumpulkan dari Scopus, Elsevier, MDPI, Hindawi, 

dan Nature Research. Dari sekitar 200 artikel ilmiah yang diperoleh, dilakukan proses seleksi 

bertahap berdasarkan kriteria inklusi dan eksklusi, hingga tersisa 31 artikel relevan yang menjadi 

dasar analisis dalam penelitian ini. Proses pengumpulan data dilakukan pada periode Maret hingga 

Juni 2025 secara daring tanpa keterlibatan eksperimen laboratorium. 
 

Teknik Pengumpulan Data 

Pengumpulan data dilakukan menggunakan pendekatan Systematic Literature Review (SLR) 

yang mengikuti kerangka kerja Preferred Reporting Items for Systematic Reviews and Meta-

Analyses (PRISMA) [3], [4], [9]. Prosedur utama terdiri atas empat tahap, yaitu: 

1. Identifikasi – pencarian literatur melalui Open Knowledge Maps dan Scopus menggunakan 

kata kunci: “Ceramic Matrix Composites”, “C/C composites”, “C/SiC composites”, 

“oxide/oxide composites”, dan “missile propulsion materials”. 

2. Penyaringan (screening) – penghapusan duplikasi dan seleksi awal berdasarkan judul serta 

abstrak. 

3. Penilaian kelayakan (eligibility) – evaluasi mendalam terhadap isi artikel untuk menentukan 

relevansi topik. 

4. Inklusi (inclusion) – penetapan artikel akhir yang memenuhi kriteria penelitian. 

Proses seleksi literatur divisualisasikan dalam Gambar 1, yang menunjukkan tahapan mulai dari 

identifikasi hingga inklusi. 



Vol. 9, No.2, Juli 2026, Halaman 180-189 ISSN 2622-7398 
DOI:https://doi.org/10.30596/rmme.v9i2.27056 http://jurnal.umsu.ac.id/index.php/RMME 

Jurnal Rekayasa Material, Manufaktur dan Energi 
 

Copyright@2026 Jurnal Rekayasa Material, Manufaktur dan Energi. This is an open acces article under the CC-BY-SA 
lisence (https://creativecommons.org/licenses/by-sa/4.0/). 

FT-UMSU 
182 

 

Gambar 1. Diagram alir proses seleksi literatur berdasarkan pendekatan Systematic Literature 

Review (SLR) 

Proses ini dimulai dari identifikasi awal sebanyak 110 artikel, terdiri dari 80 artikel dari 

databases dan 30 dari registers. Setelah penghapusan duplikasi dan artikel tidak relevan, tersisa 50 

artikel untuk tahap screening. Sebanyak 7 artikel dieliminasi karena tidak sesuai topik, dan 5 artikel 

tidak dapat diakses penuh. Pada tahap kelayakan, 8 artikel dikeluarkan karena tidak sesuai dengan 

fokus penelitian, sehingga tersisa 31 artikel yang digunakan sebagai sumber data utama. 

Pendekatan seleksi yang sistematis ini memastikan hanya artikel dengan kredibilitas tinggi dan 

relevansi langsung terhadap tema sistem propulsi rudal yang dianalisis. Hal ini sejalan dengan 

rekomendasi penelitian terkini pada bidang komposit keramik berteknologi tinggi [11], [12], [19], 

[22]. 

Teknik Analisis Data 
Analisis data dilakukan secara deskriptif komparatif dengan meninjau parameter performa 

material dari 31 artikel terpilih. Setiap artikel dievaluasi untuk mengekstraksi data utama seperti 

suhu operasi maksimum, kekuatan mekanik suhu tinggi, ketahanan oksidasi, serta fracture 

toughness. Data kemudian diklasifikasikan berdasarkan jenis CMC (C/C, C/SiC, dan oxide/oxide) 

dan dibandingkan antarparameter untuk mengidentifikasi keunggulan relatif tiap material [3], [21]. 

Analisis tren penelitian juga dilakukan untuk meninjau fokus riset terkini dan potensi 

pengembangan di masa depan. Pendekatan ini mengikuti prinsip integrative review, yang 

menekankan pada sintesis hasil penelitian untuk mengisi celah pengetahuan (research gap) dan 

memberikan dasar empiris bagi rekomendasi material unggulan [4], [17], [23]. 

 
HASIL DAN PEMBAHASAN 

 

Berikut disajikan hasil analisis dan sintesis mengenai karakteristik dan kinerja tiga jenis 

Ceramic Matrix Composites (CMC)—C/C, C/SiC, dan oxide/oxide yang diaplikasikan pada sistem 

propulsi rudal. Setiap hasil diinterpretasikan secara logis dengan mengaitkan data numerik, 

mekanisme material, serta implikasi terhadap performa termomekanik. Pembahasan difokuskan 

pada tujuh parameter utama yang menjadi indikator kelayakan material, yaitu batas suhu operasi 

maksimum, ketahanan oksidasi, kekuatan mekanik suhu tinggi, ketahanan terhadap thermal shock, 

densitas dan rasio kekuatan–berat, fracture toughness, serta ketahanan fatigue. 
 

Batas Suhu Operasi Maksimum 

Batas suhu operasi maksimum menentukan sejauh mana suatu Ceramic Matrix Composite 

(CMC) mampu mempertahankan kekuatan mekanik dan stabilitas mikrostruktur pada kondisi 
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termal ekstrem. Dalam sistem propulsi rudal, parameter ini menunjukkan batas kemampuan 

material dalam menahan suhu ruang bakar yang dapat melampaui 1800 °C. 
 

Tabel 1. Batas Suhu Operasi Maksimum  

Material 
Batas Suhu Operasi 

Maksimum (°C) 
Kondisi Uji / Lingkungan 

C/C dengan SiC coating 1600–2000 Udara; uji oksidasi 120 jam 

C/SiC 1800–2000 Atmosfer inert; uji tarik suhu tinggi 

Oxide/Oxide (Al₂O₃–ZrO₂ Matrix) 1200–1400 Lingkungan oksidatif 

 

Dari hasil literatur, C/SiC composites memiliki batas suhu operasi tertinggi, mencapai sekitar 

2000 °C pada atmosfer inert karena kestabilan termal dari matriks SiC [12]. Struktur kristalnya 

yang kuat menjaga kekakuan mekanik bahkan di bawah beban panas ekstrem, menjadikannya 

pilihan utama untuk ruang bakar rudal. Sementara itu, C/C dengan SiC coating menunjukkan 

rentang suhu operasi yang mendekati, yakni 1600–2000 °C, tetapi hanya stabil dengan 

perlindungan lapisan SiC [17]. Tanpa lapisan ini, karbon mudah teroksidasi dan mengalami 

penurunan kekuatan struktural secara signifikan. Retak mikro yang terbentuk selama siklus panas 

berulang membatasi keandalan material ini untuk penggunaan jangka panjang di atmosfer oksidatif. 

Sebaliknya, oxide/oxide composites memiliki batas suhu operasi lebih rendah, yaitu 1200–1400 °C, 

akibat penurunan kekuatan lentur pada suhu tinggi [10]. Walaupun sangat stabil terhadap oksidasi, 

material ini cenderung mengalami grain coarsening yang mengurangi kekuatan mekanik. Oleh 

karena itu, material ini lebih sesuai untuk komponen luar sistem propulsi dengan paparan panas 

sedang. Secara umum, performa batas suhu operasi maksimum dapat diurutkan sebagai: 

C/SiC > C/C (dengan SiC coating) > oxide/oxide 

C/SiC memberikan kombinasi terbaik antara kekuatan dan stabilitas suhu tinggi, sedangkan 

oxide/oxide lebih unggul dari sisi kestabilan kimia untuk lingkungan oksidatif jangka panjang. 
 

Ketahanan Oksidasi dan Stabilitas Lingkungan 

Ketahanan oksidasi menentukan kemampuan Ceramic Matrix Composites (CMC) dalam 

menjaga integritas struktural saat terpapar atmosfer oksidatif bersuhu tinggi. Dalam sistem propulsi 

rudal, material harus mampu menahan reaksi oksidasi berulang akibat paparan gas panas dan 

oksigen aktif. 

Material C/C–SiC coating menunjukkan laju oksidasi terendah, yaitu –0,06% pada 900 °C, 

berkat lapisan pelindung SiC yang membentuk film SiO₂ penghalang oksigen [17]. Namun, 

efektivitas lapisan ini menurun akibat retak mikro selama thermal cycling, yang membuka jalur 

difusi oksigen ke substrat karbon.  
 

Tabel 2. Ketahanan Oksidasi dan Stabilitas Lingkungan 

Material Laju Oksidasi / Penurunan Massa Kondisi Uji 

C/C–SiC coating −0.06% (50 siklus, 900 °C) Udara 

C/SiC Lapisan SiO₂ stabil hingga 1400 °C Atmosfer udara 

Oxide/Oxide Stabil tanpa degradasi signifikan hingga 1300 °C Lingkungan oksidatif 
 

Material C/SiC memperlihatkan ketahanan oksidasi terbaik karena lapisan SiO₂ yang terbentuk 

secara alami tetap stabil hingga 1400 °C [12]. Mekanisme self-healing pada permukaannya 

menutup pori mikro, memperlambat degradasi dan mempertahankan kekuatan bahkan di atmosfer 

oksidatif. Sementara itu, oxide/oxide composites tidak mengalami oksidasi karena baik serat 

maupun matriksnya sudah stabil secara kimia, tetap tanpa degradasi hingga 1300 °C [10]. 

Keterbatasannya muncul pada suhu lebih tinggi, di mana terjadi pertumbuhan butir (grain 

coarsening) yang menurunkan kekuatan mekanik. Secara umum, urutan ketahanan oksidasi adalah: 

C/SiC > C/C–SiC coating > oxide/oxide 

Material C/SiC paling unggul untuk area pembakaran langsung, sedangkan oxide/oxide lebih 

sesuai untuk lapisan luar atau penahan panas sekunder pada sistem propulsi rudal. 
 

Kekuatan Mekanik pada Suhu Tinggi 

Kekuatan mekanik pada suhu tinggi menggambarkan kemampuan Ceramic Matrix Composites 
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(CMC) mempertahankan sifat strukturalnya pada kondisi termal ekstrem. Parameter ini menjadi 

penentu utama dalam pemilihan material untuk ruang bakar dan nosel propulsi rudal, yang bekerja 

pada suhu di atas 1500 °C. 
 

Tabel 3. Kekuatan Mekanik pada Suhu Tinggi 

Material Kekuatan Mekanik 

(MPa) 

Suhu Uji (°C) Metode Uji 

C/C–SiC coating 210–280 1500 Uji lentur 

C/SiC 434 , 542  1750 °C , 2000 °C In-situ flexural 

Oxide/Oxide (Al₂O₃–Al₂O₃) 414.7 ± 41.6 1300 Uji lentur 4 titik 

Hasil analisis menunjukkan bahwa C/SiC composites memiliki kekuatan mekanik tertinggi, 

mencapai lebih dari 500 MPa pada 2000 °C [12]. Nilai ini menunjukkan bahwa ikatan kovalen Si–

C dalam matriks SiC tetap stabil pada suhu tinggi, memungkinkan transfer beban yang efisien 

antara serat karbon dan matriks. Selain itu, antarmuka serat–matriks yang baik menghambat 

propagasi retak (crack propagation), menjadikan C/SiC unggul dalam mempertahankan kekuatan 

selama paparan termal jangka panjang. Material oxide/oxide composites menunjukkan kekuatan 

menengah, sekitar 415 MPa pada 1300 °C [10]. Meskipun kekuatannya mendekati C/SiC pada 

suhu lebih rendah, stabilitas mekaniknya menurun drastis di atas 1400 °C karena pertumbuhan 

butir (grain coarsening) pada matriks alumina. Struktur berbasis oksida lebih tahan oksidasi, tetapi 

memiliki ketahanan retak dan ikatan antarbutir yang lebih lemah pada suhu tinggi. Sementara itu, 

C/C–SiC coating hanya menunjukkan kekuatan 210–280 MPa pada 1500 °C [17]. Penurunan ini 

disebabkan oleh sifat intrinsik karbon yang mudah terdegradasi oleh oksidasi serta terjadinya 

delaminasi di area antarmuka akibat ketidaksesuaian muai termal. Meskipun ringan dan tahan kejut 

termal, C/C kurang ideal untuk aplikasi jangka panjang di lingkungan suhu tinggi tanpa pelindung 

tambahan. Secara keseluruhan, urutan ketahanan mekanik pada suhu tinggi dapat disimpulkan 

sebagai: 

C/SiC > Oxide/Oxide > C/C–SiC coating 

Material C/SiC memberikan kombinasi terbaik antara kekuatan struktural dan stabilitas suhu 

tinggi, menjadikannya kandidat utama untuk komponen propulsi rudal yang beroperasi di 

lingkungan ekstrem, sedangkan oxide/oxide lebih cocok untuk lapisan struktural sekunder dengan 

beban mekanik moderat. 

Ketahanan Thermal shock 

Ketahanan thermal shock menunjukkan kemampuan material menahan perubahan suhu 

mendadak tanpa mengalami retak atau degradasi struktural. Pada sistem propulsi rudal, komponen 

seperti nosel dan pelindung panas sering mengalami fluktuasi suhu ekstrem dalam waktu sangat 

singkat, sehingga stabilitas termal dinamis menjadi parameter penting. 
 

Tabel 4. Ketahanan Thermal shock 
Material Batas Thermal shock Kondisi Uji 

C/C–SiC coating Stabil hingga ΔT = 1200 °C Uji siklus cepat 

C/SiC Tidak retak hingga ΔT = 1000 °C Pemanasan cepat 

Oxide/Oxide Retak mikro muncul pada ΔT > 400 °C/s Uji termal transien 
 

Hasil analisis menunjukkan bahwa C/C–SiC coating memiliki ketahanan thermal shock terbaik, 

mampu bertahan pada perubahan suhu hingga ΔT = 1200 °C tanpa keretakan berarti [17]. Hal ini 

disebabkan oleh kombinasi konduktivitas panas tinggi serat karbon dan ketahanan oksidasi dari 

lapisan SiC. Koefisien muai termal yang relatif seimbang antara lapisan dan substrat juga 

membantu mengurangi tegangan termal saat siklus pemanasan cepat. Material C/SiC berada sedikit 

di bawahnya, stabil hingga ΔT = 1000 °C [12]. Struktur SiC matrix yang kaku memberikan 

kekuatan pada suhu tinggi, namun konduktivitas panasnya lebih rendah dibanding karbon, 

menyebabkan gradien suhu internal yang lebih besar selama pemanasan cepat. Retak mikro dapat 

muncul jika gradien ini melebihi batas elastis material, meski masih dalam tingkat yang dapat 

ditoleransi untuk aplikasi jangka menengah. Sebaliknya, oxide/oxide composites menunjukkan 

ketahanan terendah terhadap thermal shock, dengan retak mikro muncul pada ΔT > 400 °C/s [10]. 

Penyebab utamanya adalah rendahnya konduktivitas panas dan tingginya koefisien muai termal 
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dari material oksida, yang menghasilkan tegangan termal tinggi pada pemanasan atau pendinginan 

cepat. Meski demikian, material ini tetap stabil secara kimia dan dapat digunakan pada zona luar 

sistem propulsi dengan laju perubahan suhu lebih lambat. Secara umum, urutan ketahanan thermal 

shock adalah: 

C/C–SiC coating > C/SiC > Oxide/Oxide 

Kinerja tinggi C/C–SiC menjadikannya kandidat ideal untuk komponen yang mengalami 

fluktuasi termal ekstrem, seperti throat insert dan dinding dalam nosel rudal, sedangkan 

oxide/oxide lebih cocok untuk lapisan pelindung luar yang berfungsi sebagai penahan panas 

sekunder. 
 

Densitas dan Rasio Kekuatan–Berat 

Tabel 5. Densitas dan Specific strength  

Material Densitas (g/cm³) Specific strength (MPa·cm³/g) 

C/C–SiC coating 1.9 110–140 

C/SiC 2.3 188–236 

Oxide/Oxide 3.4 120–135 
 

Densitas dan specific strength (rasio kekuatan–berat) merupakan parameter penentu efisiensi 

massa pada komponen propulsi—semakin tinggi specific strength, semakin baik potensi 

pengurangan massa tanpa mengorbankan kekuatan struktur [1]. Dari Tabel 5 terlihat beberapa poin 

kunci. Pertama, C/C–SiC coating memiliki densitas terendah (~1.9 g/cm³) sehingga unggul dalam 

aplikasi yang sangat sensitif terhadap massa. Namun nilai specific strength-nya relatif moderat 

(110–140 MPa·cm³/g), karena pelapisan dan karakter matriks karbon membatasi transfer beban 

efektif pada kondisi ekstrem. Kedua, C/SiC menunjukkan specific strength tertinggi (188–236 

MPa·cm³/g) meskipun densitasnya sedikit lebih besar (~2.3 g/cm³). Kombinasi serat karbon dengan 

matriks SiC menghasilkan struktur yang mampu menahan beban lebih besar per satuan massa—ini 

menjelaskan mengapa C/SiC sering dipilih untuk komponen kritis yang mengharuskan 

keseimbangan antara kekuatan dan bobot pada suhu tinggi. Selain itu, C/SiC mempertahankan 

performa mekanik pada temperatur yang lebih tinggi sehingga specific strength efektifnya tetap 

kompetitif di kondisi operasi nyata [12]. Ketiga, oxide/oxide memiliki densitas tertinggi (~3.4 

g/cm³) dan specific strength menengah (120–135 MPa·cm³/g). Meskipun kurang efisien dari sisi 

massa, material oksida menawarkan keuntungan stabilitas oksidatif yang tidak memerlukan 

pelapisan pelindung—sebuah trade-off penting antara efisiensi massa dan kebutuhan proteksi 

kimia. 

Secara aplikatif untuk sistem propulsi rudal: 

 Jika prioritas utama adalah meminimalkan massa (mis. ekstensi nosel ringan), C/C–SiC atau 

C/SiC dengan optimasi geometri tipis dapat diutamakan 

 Jika prioritas adalah kekuatan per massa pada suhu tinggi, C/SiC lebih disukai karena specific 

strength terbesarnya 

 Jika prioritas adalah ketahanan oksidasi jangka panjang pada biaya massa yang lebih tinggi, 

oxide/oxide bisa dipertimbangkan untuk komponen sekunder 

Secara umum, urutan kinerja rasio kekuatan–berat adalah: 

C/SiC > Oxide/Oxide > C/C–SiC coating 

Material C/SiC menawarkan keseimbangan terbaik antara kekuatan, berat, dan stabilitas termal, 

sementara oxide/oxide lebih unggul dalam stabilitas kimia untuk aplikasi pelindung eksternal. 

Fracture toughness 

Tabel 6. Fracture toughness 

Material Fracture toughness (MPa·m¹
/
²) Kondisi Uji 

C/C–SiC coating 6–8 1200 °C 

C/SiC 11.0 1300 °C 

Oxide/Oxide 8–10 1100 °C 
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Fracture toughness mencerminkan kemampuan material menahan inisiasi dan propagasi retak 

parameter kritis untuk keandalan struktur pada beban termomekanik dan beban kejut. Dari data 

terkompilasi, C/SiC menunjukkan fracture toughness tertinggi (~11 MPa·m¹
/
²), sedangkan C/C–

SiC coating berada pada nilai terendah (6–8 MPa·m¹
/
²) dan oxide/oxide berada di tengah (8–10 

MPa·m¹
/
²). Perbedaan ini terutama dipengaruhi oleh arsitektur serat (2D vs 3D), kualitas antarmuka 

serat–matriks, dan keberadaan interphase yang dapat menyerap energi retak. [15]. Secara 

mekanistik, C/SiC memperoleh ketangguhan lebih baik karena matriks SiC yang kaku dipadukan 

dengan serat karbon yang mampu melakukan mekanisme penyerapan energi seperti fiber pull-out 

dan bridging pada propagasi retak; hal ini efektif menunda pertumbuhan retak di suhu tinggi [15]. 

Oxide/oxide menunjukkan ketahanan patah moderat karena ikatan antarbutir oksida yang lebih 

rapat namun kurang efektif dalam mekanisme disipasi energi dibanding sistem berbasis serat dan 

matriks SiC. Sebaliknya, C/C tanpa penguatan antarmuka yang tepat (meskipun berlapis SiC) 

cenderung mengalami propagasi retak lebih mudah sehingga nilai KIC lebih rendah. Implikasi 

praktis untuk aplikasi propulsi rudal adalah: material dengan fracture toughness lebih tinggi (mis. 

C/SiC) memberikan margin keselamatan lebih besar terhadap kerusakan akibat beban termal dan 

mekanik tak terduga, sehingga direkomendasikan untuk komponen kritis yang menanggung 

kombinasi beban tinggi dan suhu ekstrem. Untuk mengoptimalkan performa, desain material harus 

fokus pada rekayasa interphase dan arsitektur serat (mis. penggunaan serat 3D atau engineered 

interfaces) untuk meningkatkan disipasi energi retak tanpa mengorbankan densitas atau stabilitas 

oksidatif. [23], sehingga urutan ketangguhan patah adalah C/SiC > Oxide/Oxide > C/C–SiC 

coating, dan peningkatan fracture toughness paling efektif dicapai melalui optimasi antarmuka 

serat–matriks dan arsitektur serat. [15] 

Keandalan dan Ketahanan Fatigue Termal 

Ketahanan fatigue termal mencerminkan kemampuan material mempertahankan kekuatan dan 

integritas strukturalnya selama siklus pemanasan–pendinginan berulang. Dalam sistem propulsi 

rudal, fenomena ini sangat penting karena komponen mengalami fluktuasi suhu ekstrem dan 

tekanan siklik dalam waktu singkat selama peluncuran dan penerbangan. Berdasarkan Tabel 7, 

C/SiC composites menunjukkan ketahanan fatigue termal terbaik di antara ketiga material, 

mempertahankan hingga 90% kekuatan awal setelah 10⁴ siklus pada 1300 °C [12]. Hal ini 

disebabkan oleh ikatan kuat antara serat karbon dan matriks SiC yang mampu menahan tegangan 

termal berulang tanpa terjadinya delaminasi signifikan. Struktur antarmuka SiC–C juga berperan 

sebagai zona penyangga yang menyerap energi regangan dan mencegah propagasi retak antar 

lapisan. Material oxide/oxide composites juga menunjukkan performa yang sangat stabil, bahkan 

setelah 10⁵ siklus tanpa degradasi signifikan [10]. Ketahanan tinggi ini disebabkan oleh sifat inert 

kimia oksida dan koefisien muai termal yang relatif seragam antara serat dan matriks, sehingga 

mengurangi akumulasi tegangan selama transisi panas. Namun, performanya dibatasi oleh suhu 

operasi maksimum yang lebih rendah dibanding C/SiC, sehingga aplikasinya lebih cocok untuk 

komponen sekunder atau sistem pelindung termal luar. Sebaliknya, C/C–SiC coating mengalami 

penurunan kekuatan paling besar, hanya mempertahankan sekitar 60% dari kekuatan awal setelah 

10⁴ siklus pada 1200 °C [17]. Penurunan ini umumnya disebabkan oleh retak mikro di lapisan SiC 

akibat perbedaan koefisien muai termal dengan substrat karbon, yang memicu delaminasi selama 

thermal cycling. Meskipun demikian, material ini masih lebih unggul dibanding karbon murni 

karena keberadaan lapisan pelindung memperlambat oksidasi. Secara umum, urutan performa 

ketahanan fatigue termal adalah: 

C/SiC > Oxide/Oxide > C/C–SiC coating 

Material C/SiC dinilai paling ideal untuk komponen propulsi yang mengalami siklus suhu 

tinggi dan tekanan berulang, sedangkan oxide/oxide unggul untuk struktur sekunder yang menuntut 

stabilitas jangka panjang dalam lingkungan oksidatif. 
 

Tabel 7. Ketahanan Fatigue Termal  

Material Ketahanan Fatigue Termal Suhu Uji (°C) 

C/C–SiC coating 60% kekuatan awal setelah 10⁴ siklus 1200 °C 

C/SiC 90% kekuatan awal setelah 10⁴ siklus 1300 °C 

Oxide/Oxide Stabil hingga 10⁵ siklus tanpa degradasi 1100 °C 
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Sintesis Komparatif 

Berdasarkan hasil kajian terhadap tujuh parameter utama—batas suhu operasi maksimum, 

ketahanan oksidasi dan stabilitas lingkungan, kekuatan mekanik suhu tinggi, ketahanan thermal 

shock, rasio kekuatan–berat, fracture toughness, dan ketahanan fatigue termal—terlihat bahwa 

setiap jenis Ceramic Matrix Composite (CMC) memiliki karakteristik unggulan dan keterbatasan 

spesifik yang menentukan kesesuaian aplikasinya dalam sistem propulsi rudal. Secara umum, 

C/SiC composites menunjukkan performa paling seimbang di seluruh parameter. Material ini 

unggul dalam ketahanan suhu tinggi (hingga 2000 °C), kekuatan mekanik (≥500 MPa), dan 

stabilitas oksidasi yang baik berkat pembentukan lapisan pelindung SiO₂ yang bersifat self-healing 

[12]. Selain itu, C/SiC memiliki rasio kekuatan–berat tertinggi serta fracture toughness dan 

ketahanan fatigue termal terbaik, menjadikannya kandidat utama untuk komponen ruang bakar dan 

nosel yang bekerja dalam lingkungan ekstrem dan siklus termal berulang. Material C/C–SiC 

coating memiliki keunggulan dari sisi densitas yang paling rendah (±1,9 g/cm³) dan ketahanan 

thermal shock tertinggi (ΔT hingga 1200 °C), sehingga cocok untuk aplikasi yang menuntut 

respons cepat terhadap perubahan suhu [17]. Namun, keterbatasan utamanya terletak pada 

ketahanan oksidasi dan fatigue termal akibat retak mikro pada lapisan SiC selama siklus termal 

berulang. Sementara itu, oxide/oxide composites menonjol dalam aspek stabilitas kimia dan 

ketahanan terhadap oksidasi jangka panjang [10]. Meskipun suhu operasinya terbatas hingga 

sekitar 1400 °C, material ini mampu bertahan hingga 10⁵ siklus tanpa degradasi berarti, 

menjadikannya ideal sebagai lapisan struktural atau pelindung eksternal pada sistem propulsi 

dengan gradien termal tinggi namun beban mekanik sedang. Sintesis hasil komparasi menunjukkan 

bahwa: 

 C/SiC unggul dalam performa termomekanik dan ketahanan siklik. 

 C/C–SiC coating unggul dalam kecepatan respons termal dan bobot ringan. 

 Oxide/Oxide unggul dalam stabilitas kimia dan keandalan jangka panjang. 

Dengan demikian, pendekatan yang paling optimal untuk sistem propulsi rudal masa depan 

adalah integrasi berbasis fungsi (functionally graded composite), di mana C/SiC digunakan pada 

zona suhu tertinggi, C/C–SiC pada bagian transisi termal, dan oxide/oxide pada lapisan eksternal 

pelindung. Pendekatan ini memungkinkan tercapainya keseimbangan ideal antara efisiensi massa, 

kekuatan, dan ketahanan lingkungan ekstrem. 

 
KESIMPULAN 

 

Kajian literatur ini menyimpulkan bahwa di antara tiga jenis Ceramic Matrix Composites 

(CMC) yang dibandingkan, C/SiC merupakan material paling unggul untuk aplikasi sistem propulsi 

rudal karena mampu mempertahankan kekuatan mekanik tinggi hingga suhu 2000 °C, memiliki 

ketahanan fatigue dan stabilitas oksidatif yang baik, serta menunjukkan keseimbangan optimal 

antara kekuatan, massa, dan ketangguhan termal. Material C/C–SiC coating lebih unggul dari sisi 

ringan dan ketahanan thermal shock, sedangkan oxide/oxide composites menonjol dalam stabilitas 

kimia dan ketahanan lingkungan oksidatif. Berdasarkan hasil analisis ini, C/SiC direkomendasikan 

sebagai material utama untuk komponen suhu tinggi, dengan potensi penerapan kombinasi hibrid 

bersama oxide/oxide untuk meningkatkan ketahanan oksidasi dan durabilitas sistem propulsi rudal 

secara keseluruhan. 
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