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摘要：针对涡轮导叶宏观热力学响应，将化学气相沉积工艺 2D编织 SiCf /SiC陶瓷基复合材料完成拉伸试验并将该试件进行分

割，对分割后的试样进行断面电镜扫描，测量统计细观编织结构参数，建立考虑缺陷位置和形状的代表性体积单元模型。采用细

观有限元方法，应用该模型计算得到 SiCf /SiC陶瓷基复合材料的宏观弹性常数。结果表明：面内拉伸模量预测值比试验值低

4.4%，剪切模量预测值比试验值高 7.8%。结合陶瓷基复合材料涡轮导叶的加工工艺，建立了材料分布映射模型，对导叶典型特征

结构件在给定热载荷下的宏观响应进行预测。结果表明：涡轮导叶典型结构加热段尾缘第1主应变预测值比试验值低5.5%。
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Abstract：According to the macro thermodynamic response of turbine guide vane，the tensile test of 2D woven chemical vapor infiltra⁃
tion-processing SiCf/SiC ceramic matrix composite was completed and the sample was divided. The segmented samples were scanned by
cross-section electron microscope，the micro braided structure parameters were measured and counted，and a representative volume ele⁃
ment model considering the location and shape of defects was established. The macro elastic constants of SiCf / SiC ceramic matrix compos⁃
ites were calculated by the meso finite element method. The results show that the predicted in-plane tensile modulus is 4.4% lower than
the test value，and the predicted shear modulus is 7.8% higher than the test value. Combined with the processing technology of ceramic ma⁃
trix composite turbine guide vane，the material distribution mapping model was established. The macro response of typical characteristic
parts of guide vane was predicted under given thermal load. The results show that the predicted value of the first principal strain at the trail⁃
ing edge is 5.5% lower than the test value.
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0 引言

为了不断提高航空发动机推重比，对高压涡轮导

叶等高温部件的耐高温能力的要求将越来越高。目

前推重比 15～20一级的发动机涡轮前温度已经高达

1900～2100 ℃[1]。SiCf/SiC陶瓷基复合材料（Ceramic
Matrix Composite，CMC）因具有耐高温（最高使用温度

可达 1450 ℃[2]）、耐腐蚀、低密度的优点，不仅满足高
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压涡轮导叶工作超高温度要求，还可以减轻导叶质

量，提高发动机推重比。

完整的材料性能参数是CMC涡轮导叶结构强度

分析的基础，为获取力学性能参数，开展大量的试验，

时间和经济成本较高。同时，2D编织CMC面内力学

性能参数可通过试验测得，而面外法向的力学性能参

数很难通过试验测量[3]。一般通过描述 CMC的细观

结构特征建立代表性体积单元（Representative Vol⁃
ume Element，RVE）模型，结合特定的数值计算方法，

预测 CMC宏观材料参数[4-5]。但多数 RVE模型对材

料的细观特征大幅简化，与真实结构有较大差距，无

法准确描述细观参数对材料性能的影响[6]。尤其对

化学气相沉积（Chemical Vapor Infiltration，CVI）工艺

制备的CMC，材料孔隙率一般在 10%以上，真实细观

结构较为复杂[7]。Chateau等[8]讨论了孔隙对单向纤维

增强 SiCf /SiC复合材料弹性性能的影响，表明孔隙率

从 4%增加到 9%，复合材料横向模量降低了 50%[8]。

因此有必要建立考虑缺陷特征的细观RVE模型来预

测材料的力学性能。

目前主要的材料性能数值计算方法包括通用单

胞模型法[9]、双尺度渐进均匀化方法[10]和细观有限元

法[11]。其中细观有限元法不受模型复杂程度的影响，

可以在考虑缺陷的RVE模型基础上开展计算，使数

值预报结果更为准确，且实现过程简单，是目前应用

较为广泛、成熟的数值计算方法。李波等[12]针对单向

纤维增强复合材料建立了描述孔隙缺陷的 RVE模

型，结合细观有限元法讨论了孔隙缺陷对材料力学性

能的影响；McWilliams等[13]、CHEN等[14]、WANG等[15]

分别建立2D、2.5D及3D编织RVE模型，通过细观有限

元法预测了材料宏观力学性能。可见细观有限元法对

不同预制体结构的复合材料均具有较好的适用性。

编织结构复合材料为正交各向异性材料，对于

CMC涡轮导叶等复杂的形状构件，材料的局部坐标

系是随结构不断变化的[16]。因此在完整材料性能参

数基础上预测 CMC涡轮导叶宏观应力应变响应时，

先针对导叶结构和工艺特点描述有限元模型的材料

分布情况，以保证数值仿真的准确性。Brewer等[16]、

Verrilli等[17]对CMC导叶有限元模型施加局部材料坐

标，计算得出导叶的宏观应力应变分布，在热载荷下

导叶尾缘位置出现较大应力，可见尾缘位置为 CMC
涡轮导叶宏观响应分析的关键位置。

基于以上国内外研究，本文利用细观有限元计算

方法，通过一种考虑缺陷位置及形状的 CVI工艺 2D
编织复合材料RVE模型预测了 SiCf /SiC-CMC各方向

的宏观力学性能。开展面内拉伸、剪切力学本构试验

并对预测结果进行验证。结合CMC涡轮导叶典型结

构的加工工艺，建立材料分布映射模型，预测了典型

结构在给定条件下的宏观应力应变响应。

1 2D编织结构RVE模型

2D编织CVI工艺 SiCf/
SiC-CMC细观编织结构如

图 1所示。

CVI工艺 2D编织结构

CMC细观结构具有如下特

征：（1）预制体均匀分布，

纤维束截面形状保持一致，纤维束间通过基体连接；

（2）纤维束表面基体厚度基本相同，单层SiC基体沉积

完成后该层即封闭；（3）孔隙分布于基体内，位置和形状

大致满足周期分布的特点。

根据以上特征，通过对材料不同位置电镜扫描

（Scanning Electron Microscope，SEM）图片进行统计分

析获取编织结构建模特征参数，如图 2所示。对 2D
编织 SiCf/SiC试验件进行分割，观测并统计材料不同

位置的SEM图像，最终得到RVE模型参数，见表 1。表

中，w为纤维束截面宽度；t为纤维束截面厚度；p为相

邻纤维束截面中心间距；h为RVE厚度；s为基体宽度。

根据以上参数，建立了本文研究的 CVI工艺 2D
编织SiCf /SiC复合材料RVE模型，如图 3所示。

图1 2D SiCf /SiC-CMC
细观编织结构

参数

w

t

p

数值/mm
1.05
0.216
1.67

参数

h

s

数值/mm
0.76
1.23

表1 2D编织SiCf /SiC-CMC细观建模参数

图2 细观编织结构建模参数

p

sw

t

h
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2 CMC弹性性能计算及试验验证

本文采用细观有限元

法对CMC宏观弹性性能进

行预报。目前采用细观有

限元法开展的复合材料计

算中，大多采用统一周期

边界条件对RVE模型进行

约束。在统一周期边界条

件下，除加载方向外，其他方向对应面的节点相对位

移为零，统一周期边界条件模拟的是在空间内有无数

RVE模型相连的情况，RVE模型对应点的变形和应

力完全相同。而实际力学本构试验中的试件宽度为

10 mm，仅包含 4～6个单胞。另外，施加的统一周期

边界条件要求RVE模型对应面上的网格完全一致，

对于考虑缺陷建模的有较复杂结构的RVE模型，周

期性分网是比较困难的。因此，对RVE模型中除加

载方向外的对应面采用自由边界条件，不进行约束，

计算得到的弹性常数也具有很高准确性[18]。

基于均匀化思想，在预测弹性性能时，可将 2D编

织 SiCf /SiC复合材料视为均匀正交各向异性弹性体，

其等效本构关系为

σ̄i = Eij ε̄ j （1）
式中：σ̄i为RVE结构的平均应力张量；ε̄ j为RVE结构

的平均应变张量；Eij为材料的等效弹性常数张量。

RVE模型平均应力、应变可以通过RVE模型每

个单元应力及应变得到

σ̄ij = 1V ∫σijdV （2）
ε̄ij = 1V ∫εijdV （3）

式中：σij、εij分别为每个单元的应力和应变；V为RVE
模型的体积。

σ̄ij通过以上积分公式求得；ε̄ij在施加统一周期

边界条件时设置。材料的弹性常数为

Ei= σ̄i

ε̄i
（4）

μij=- ε̄iε̄ j （5）

Gij= σ̄ij

ε̄ ij
（6）

纤维束材料性能参数见表 2 [19]。表中：下角标 1、
2为纤维束横向，3为纤维束纵向。纤维束力学性能

呈现正交各向异性的特点。

基体为各向同性，其弹性模量为 227.8 GPa，泊松

比为 0.2[19]。本文所研究的 SiCf /SiC复合材料界面层

厚度较小，在微观结构 SEM图像中几乎难以辨别，开

展弹性性能预测时微观模型中界面层可以忽略不计。

在纤维束和基体力学性能基础上，分别取各方向应变

为 0.05%（所取应变值应在弹性范围内），采用细观有

限元法计算得到 2D编织 SiCf /SiC-CMC力学性能。

为验证计算方法的准确性，通过力学本构试验测得材

料面内拉伸、剪切模量，见表 3。

数值模拟与试验结果对比见表 4。表中：下角标

x、y为面内方向，z为面外法向。面内拉伸和剪切模量

通过试验测量分别为 190 GPa和 71 GPa，预测值与试

验值误差在 8%以内。可以将计算得到的材料性能

参数用于后续CMC涡轮导叶宏观热力学响应分析。

序号

1
2
3
4
5

平均值

标准差

拉伸模量/GPa
192
207
184
182
186
190
10

剪切模量/GPa
62.0
68.8
69.4
70.5
84.3
71.0
8.1

表3 2D编织SiCf /SiC-CMC力学性能试验结果

参数

Ex /GPa
Ey /GPa
Ez /GPa
Gxy /GPa
Gxz /GPa
Gyz /GPa
μxy
μxz
μyz

预测值

181.7
181.7
51.4
76.5
36.6
36.6
0.23
0.15
0.15

试验值

190

71

相对误差/%
4.4

7.8

表4 2D编织SiCf /SiC-CMC数值模拟值与试验值对比

图3 2D SiCf /SiC-CMC

编织尺度RVE模型

参数

E1（E2）/GPa
E3/GPa
G12/GPa

数值

192.3
193.0
67.1

参数

G13（G23）/GPa
μ12

μ13（μ23）

数值

68.2
0.2419
0.2441

表2 纤维束的力学性能[19]
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3 CMC涡轮导叶典型结构热载荷试验

对 2D编织 SiCf /SiC-CMC涡轮导叶典型结构进

行热载荷下的宏观响应试验，试验件如图 4所示。通

过叶身上的安装孔固定试验件及换热金属，由于

CMC具有不导电的特性，在试验时先感应加热金属

片，再通过金属加热试验件。

通过热电偶监测试件加热区域温度变化，在试验

稳定时测得温度为638 ℃。

通过非接触式全场应变仪

（Digital Image Correlation，
DIC），测得 CMC涡轮导叶

典型结构尾缘处的平均第

1主应变为 0.00328，如图

5所示。该结果可用于验

证宏观响应计算方法的准

确性。

4 CMC导叶典型结构宏观响应计算

4.1 材料映射模型

在叶片加工时以 2D编织 SiC纤维布进行铺层，

采用CVI工艺得到叶型毛坯件，再利用机械加工得到

CMC导叶。叶身切割解剖如图 6所示。材料局部坐

标系随构件形状而变化，但

其材料分布仍保持连续性，

RVE沿叶身弧线分布均

匀，材料主轴根据纤维布编

织方向和曲面形状确定。

材料分布模型包括2部分：

（1）面内材料以纤维束经向或纬向作为第 1主轴

方向（经向与纬向相互垂直，选择便于描述的作为主

轴方向）；

（2）导叶叶型曲面的

局部法向作为第 3主轴方

向。第 2主轴方向由第 1、
3主轴方向利用右手定则

惟一确定。通过材料分布

模型对有限元模型施加局

部材料坐标，如图 7所示。

4.2 典型结构热响应计算

采用宏观温度场计算时，在上缘板安装边表面和

叶片底部平面设置室温 25 ℃，中间加热部分温度设

置 638 ℃，与试验温度保持相同。2D编织 SiCf /SiC-
CMC的导热系数 λ和热膨胀系数 α见表 5。根据复

合材料均匀化思想，在构件计算中忽略RVE模型的

细观结构，保留材料性能数值和主方向，采用热固耦

合分析方法[20]计算得到的导叶典型结构温度场分布

如图 8所示。

在安装孔设置沿 x、y、z方向的位移约束作为结构

分析施加的边界条件。计算得到的叶身加热段 x方

向（轴向）应力分布如图 9所示，其最大应力值为 24.6
MPa；y方向（周向）应力分布如图 10所示，其最大应

力值为 20 MPa；z方向（径向）应力分布如图 11所示，

其最大应力值为 169 MPa。从图中可见，导叶沿径向

温差较大，导致沿径向的应力也较大，试验测得 2D编

织 SiCf /SiC-CMC径向拉伸强度为 259 MPa，在本文给

参数

λx（λy）/（W/m·K）
λz /（W/m·K）

数值

12.1
8.83

参数

αx（αy）/( 10−6/K)
αz / ( 10−6/K)

数值

4.36
3.80

表5 2D编织SiCf /SiC-CMC热物理性能[20]

图8 导叶典型结构温度场分布

温度/℃25 93.1111
161.222

图4 CMC涡轮导叶典型结构及加热装置

图5 CMC导叶典型结构

试验段尾缘第1主应变

图 6 导叶叶身切割解剖

典型结构

图 7 导叶典型结构有限元

模型中某单元的材料局部坐标

33.7 mm 53 mm

X
Z
Y

CO: 0.00327789[1]

229.333
297.444

365.556
433.667

501.778
569.889

638
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定的热载荷下不会导致叶片失效损坏。

根据数值模拟结果，叶片的最大径向应力出现在

尾缘部分，叶片尾缘为计算校核的关键位置。CMC
涡轮导叶尾缘加热段第 1主应变分布如图 12所示。

叶片尾缘平均应变计算值为 0.00310，而热加载试验

值为 0.00328，相对误差为 5.5%。可见通过构建材料

映射模型对CMC典型结构宏观热响应的计算具有较

高的准确性。

5 结论

（1）本文对 2D编织 SiCf /SiC-CMC进行断面电镜

扫描，测量统计RVE模型特征结构参数，建立了考虑

孔隙形状、大小、位置的CVI工艺 2D编织RVE模型，

该模型与真实结构具有良好的一致性。结合细观有

限元方法，利用本文建立的RVE模型，计算得到2D编

织 CVI工艺 SiCf /SiC复合材料的完整力学性能参数。

面内拉伸模量预测值比试验值低4.4%，剪切模量预测

值比试验值高7.8%，证明了性能预测方法有效。

（2）根据CMC涡轮导叶典型结构加工工艺特点，

建立了材料映射分布模型，结合预测得到完整的 SiCf
/SiC-CMC力学性能参数，计算了涡轮导叶典型特征

结构在一定温度下的宏观热响应。通过典型结构热

载荷试验测量得到加热段尾缘的第 1主应变，预测值

比试验值低5.5%，证明了该计算方法有效。
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