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复合材料涡轮轴结构损伤演化及失效机理
沙云东，黄靖轩，骆    丽，白    旭
（沈阳航空航天大学 航空发动机学院

辽宁省航空推进系统先进测试技术重点实验室，沈阳 110136）

摘　　　  要：    针对连续纤维增强复合材料涡轮轴结构损伤演化及失效机理分析，基于宏-细观力学跨尺度分

析方法，建立了与轴结构试验件尺寸相符合的有限元仿真计算模型及细观力学代表体积元（RVE）模型，预测

轴结构的损伤演化并分析其失效机理。反向扭矩下，[45]6 轴结构的损伤始于界面开裂，裂纹向两侧钛合金扩

展，钛合金的剪切变形最终带动纤维的断裂；正向扭矩下， [45]10 轴结构的损伤始于基体损伤，断口两侧钛合

金相互挤压摩擦，最终将纤维剪断。开展复合材料失效模式验证试验，通过声发射及扫描电镜技术，实现对

失效过程中不同失效模式的判别。将仿真结果与试验结果进行对比验证，验证了模型和方法的有效性。模

拟涡轮轴结构在扭转载荷下的损伤演化过程及失效机理，预测失效强度。结果表明：0°和 90°铺层时扭转强

度最低，45°铺层时扭转强度最高，提高近 3倍。本文研究提出的预测模型及分析结论对纤维增强复合材料的

设计和应用提供依据。
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Abstract:   For  continuous  fiber  reinforced  composites  turbo-shaft  structural  damage  evolution  and
failure mechanism analysis, based on the macro-mechanics and meso- mechanics analysis method of cross-
scale, a finite element simulation model with the same size of the shaft structure verification model and a
micro-mechanics representative volume element (RVE) model was established. The damage evolution of
shaft structure was predicted and its failure mechanism was analyzed. Under reverse torque, the damage of
[45]6  shaft  structure  structure  began  with  interface  cracking,  the  cracks  were  extended  to  both  sides  of
titanium alloy, and the shear deformation of titanium alloy finally drove the fiber fracture. Under forward
torque, the damage of [45]10 shaft structure began with matrix damage, titanium alloys on both sides of the
fracture  were  pressed  against  each  other,  and  finally  the  fiber  was  cut.  The  failure  mode  verification
experiment of composite shaft structure was carried out, different failure modes in the failure process were
identified by acoustic emission and scanning electron microscopy techniques. The simulation results were
compared with experiment results to verify the validity of the model and method. The damage evolution
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process  and  failure  mechanism  of  the  turbo-shaft  structure  under  torsional  load  were  simulated  and  the
failure  strength  was  predicted.  The  damage  evolution  process  and  failure  mechanism  of  turbo-shaft
structure  under  torsional  load were  simulated and the  failure  strength was predicted.  The results  showed
that the torsional strength was the lowest when the layer was laid at 0° and 90°, and the highest when the
layer was laid at 45°, which increased nearly three times. The prediction model and analysis conclusions
could provide a basis for the design and application of fiber reinforced composites.

Keywords:   composite turbine shaft；damage evolution；failure mechanism；failure strength；
layer angle

随着对航空发动机推重比等性能指标的不断

提高，金属及其合金材料对结构轻量化的实现是

有限的，先进复合材料更能满足这一需求。纤维

增强金属基复合材料具有高的比强度、比刚度，

耐高温性能优异，更适用于发动机高温的工作环

境[1]，目前已应用于 F119发动机，国内也陆续开

展相关研究[1-3]。低压涡轮轴作为航空发动机的

重要部件，承受多种载荷，失效模式复杂多样[4]。

对于纤维增强复合材料涡轮轴的损伤演化及

失效机理研究需要考虑两方面：一是复合材料的

损伤演化及失效模式；二是轴类结构的失效分析。

1991年开始，英国学者 Hinton、Soden和 KARL等

先 后 组 织 了 两届 World-wide  Failure  Exercise
（WWFE）  [5-8]，WWFEI评估了平面应力下的失效

模式，结果表明还没有一种失效准则能够精确预

测所有情况下的结果[8]；WWFEII对三向应力下的

失效进行评估，对三向受压的复合材料失效包线

是张开或闭合仍存在分歧[9]。美国早在 20世纪

60年代就开始研究复合材料力学性能参数计算

方法[10]，包括等效夹杂法、Mori-Tanaka法、自洽

法、广义自洽法、上下限法、CCA（composite cyl-
inder assemblage）上下限法 [11] 和目前较为常用的

RVE有限元法等 [12-13] 细观力学方法，Padhee等 [13]

采用 RVE有限元模型优化设计纤维与基体之间

排列位置。Ambur等 [14] 对复合材料曲面开口板

在横向压缩载荷下的渐进失效过程进行了数值模

拟和试验验证，并且考虑了初始几何缺陷和铺层

损伤模式。

英国诺丁汉大学的 Hyde等 [15] 针对 SCS/Ti-6-
4短轴试验件开展了复合材料细观力学的弹塑性

分析，得到±45°铺角的复合材料轴结构比+45°铺
角应力/应变响应值小；并开展两种轴结构试验件

在扭转作用下失效模式试验研究，试验表明相同

铺层层数下，±45°铺角的复合材料轴结构承扭能

力优于+45°铺角的轴结构。Sevkat等[16] 对冲击载

荷作用下复合材料轴的扭转特性进行研究，计算

出最大扭矩和最大扭转角。沙云东等[17-18] 用细

观 RVE模型预测复合材料力学性能，再建立复合

材料轴模型，分析了不同体积分数、铺层角度和

厚度对复合材料轴结构拉伸失效载荷的影响。

本文以航空发动机低压涡轮轴为研究背景，

采用宏-细观综合分析方法，对复合材料轴结构损

伤演化及失效机理进行研究，开展 SiC/TC4复合

材料轴结构承载能力与失效模式分析试验，将预

测的失效模式与试验结果进行对比，验证计算方

法的有效性。针对纤维增强金属基低压涡轮轴，

计算低压涡轮轴在扭转载荷下的失效载荷，预测

其损伤演化过程，并讨论铺层角度对扭转失效载

荷的影响，为复合材料涡轮轴结构的设计和应用

提供理论支撑。 

1    理论研究
 

1.1   三维 Hashin失效准则及刚度退化

考虑厚度方向的力，选取三维 Hashin失效准

则，判别不同失效模式。

纤维拉伸失效：(
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)2
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分层失效：
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式中 、 、 、 、 、 为单层材料的 3
个正应力与 3个切应力；Xt、Xc、Yt、Yc、Zt、Zc、 、

、 为 9个强度参数，其中 t代表拉伸方向，c
代表压缩方向。

在计算过程中，给结构施加初始载荷，计算每

个单元积分点的应力，判断是否发生失效，当单

元积分点满足某种失效模式时，材料刚度发生退

化，一般有三类刚度降阶方法：一是完全刚度降

阶, 即材料失效后刚度降为零；二是有限刚度降阶，

根据纤维失效或基体失效，有选择地进行刚度降

阶；三是建立刚度降阶系数与损伤程度的函数。

本文采用第 1种刚度降阶方法，FV1表示纤维拉

伸失效状态；FV2表示纤维压缩失效状态；FV3表

示基体拉伸失效状态；FV4表示基体压缩失效状

态；FV5示分层失效状态。在损伤发生过程中，往

往不止出现一种损伤模式，每种损伤类型间有一

定的相互关联作用，对于损伤破坏相互关联作用

导致的单元刚度退化模式，将材料退化方式相互

叠加，进行刚度折减。若判断未出现失效，则再

增加一个给定载荷增量，继续求解。上述过程进

行迭代计算，直到结构完全失效。 

1.2   复合材料细观力学理论

如图 1所示，纤维增强金属基复合材料轴结

构按结构尺度分为叠层材料、单层材料、代表体

积元。为了研究纤维与基体的失效模式表征方法，

在细观层面取具有代表性的单元。图 1（a）中 t为
复合材料轴结构的厚度，图 1（d）中方向 1代表纤

维纵向，方向 2代表纤维横向，方向 3代表复合材

料铺层方向。代表体积元周期排列形成复合材料，

因此研究方法可简化为施加同时满足应力和位移

连续条件的周期性边界条件[19-20]。
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图 1    纤维增强复合材料轴结构研究尺度

Fig. 1    Fiber reinforced composite shaft structure research scale
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将四边形排列的 RVE模型用二维几何表示，

如图 2所示。RVE模型的边长为 ，坐标原点为

点 、点 和点 在 轴和 轴上。如果用 、 、 、

表示代表体积元中 、 、 、 时

的边界，用 表示代表体积元边界 上点的变形

量，对应边的边界条件为:
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图 2    四边形排列的 RVE模型的二维几何表示

Fig. 2    Two dimensional periodic structure of RVE model of

square array

ul4 = ul3 +（uD−uA） （7）

ul2 = ul1 +（uB−uA） （8）

应力连续要求 RVE单元相应面的应力反向

且数值相等，即 RVE单元间有连续的应力场，施

加位移连续条件的同时应力连续条件也会成立[21]。
 

1.3   内聚力模型

N

Nmax δn

δinitn δfailn

Kn Dn

内聚力模型能较好分析界面应力，被广泛应

用于复合材料细观力学失效模式分析中[22]。双线

性内聚力模型本构关系如图 3所示， 为界面单

元法向应力， 为界面法向强度， 为界面位移，

为界面开始产生损伤时的位移， 为界面彻

底失效时的位移， 为未损伤时的界面刚度，

为损伤指数。

N

Nmax

加载初期，界面法向应力 线性增大，直至达

到法向强度 ，此时选取最大应力准则，判断损
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Dn

δinitn δn

N

N

δfailn

Dn

伤开始，界面单元产生损伤，刚度开始衰退，损伤

指数 从 0开始增加，应力重新分配，界面位移

达到 。随着损伤加剧，界面位移 增大，损伤

单元的法向应力 逐渐减小。选取最大位移准则，

即当损伤单元的法向应力 减至 0时，界面位移

达到界面最大失效位移 ，界面刚度衰减至 0，损
伤指数 增至 1，界面完全失去承载能力。SiC/TC4
复合材料中，界面层 TiC的法向强度为 98.5 MPa，
最大失效位移为 0.000 5 mm。 

2    复合材料轴结构失效模式分析与
试验验证

 

2.1   圆筒轴结构承载能力与失效试验

选取复合材料三明治轴结构试验件，内外层

为 TC4金属包套，夹层部分为 SiC/TC4复合材料，

分别沿+45°方向铺设 6层和 10层，开展扭转载荷

承载能力与失效模式分析试验，试验系统总体布

局如图 4所示。试验件安装状态图如图 5所示，

试验件一端使用螺栓与平台紧固，另一端与扭转

筒相连，对 [45]6 复材轴施加反向扭矩，[45]10 复材

轴施加正向扭矩，试验载荷从 0开始单调增加，直

至增至最大承受载荷后，轴结构破坏，测得轴结

构的断裂试验结果如表 1所示。

失效模式分析试验通过无损检测和有损检测

联合完成。试验中，将声发射探头沿复合材料轴

对称布置，在声发射探头和轴接触面之间采用耦

合剂耦合，使用胶带将声发射探头固定在复合材

料轴上，如图 5所示。无损检测根据声发射技术，

通过探头监测试验过程中产生的声发射信号，并

利用仪器记录信号幅值等特征，从而获取材料内

部的损伤信息。有损检测通过对轴结构试验件宏

观断口形貌的观测，对断口的开裂区与过载区进

行分析；并结合日立 S-3400N型扫描电镜对样件

断口附近纵剖面形貌进行观察，分析细观裂纹扩

展方向及材料各组分的损伤演化，对轴结构的失

效机理进行进一步研究。

表 2为轴结构失效模式试验结果，对 [45]6 复

材轴施加反向扭矩时，纤维受压、界面受拉，界面

首先在拉应力作用下产生损伤，产生 40～60 dB

的界面损伤声发射信号，进而在复合材料夹心位

置形成 45°方向裂纹，然后裂纹向金属包套扩展，

造成基体损伤，产生大量基体损伤声发射信号，

钛合金基体发生大量塑性变形带动纤维产生损伤，

产生大量 90 dB以上的纤维损伤声发射信号，随

着纤维断裂数量的增多，轴结构达到最大承载能

力，最终形成 90°断口区域，故 [45]6 复材轴的断口

为 45°和 90°方向混合断口；对 [45]10 复材轴施加

正向扭矩时，纤维受拉、界面受压，界面在压应力

作用下几乎不产生损伤，监测的声发射信号为

80 dB以下的基体损伤信号，钛合金在剪应力作

用下沿 90°方向发生破坏，当外加载荷继续增加

到接近最终断裂载荷时，复合材料轴才产生高于

90 dB以上的纤维损伤声发射信号，SiC纤维在钛

 

N
Nmax

Kn

Dn=0

Kn(1−Dn)

Dn=1

δn
failδn

init δn

图 3    界面单元本构关系

Fig. 3    Constitutive relation of interface layer

 

图 4    试验系统平面图

Fig. 4    Experiment site plan

 

声发射监测 应变片测试

千分表1 千分表2

图 5    安装状态

Fig. 5    Installation diagram

 

表 1    轴结构断裂试验结果

Table 1    Fracture experiment results of shaft structure

轴结构 扭矩方向 试验值/（N·m） 断口状态

[45]6 反向扭矩 −11 812 45°和 90°方向出现裂纹

[45]10 正向扭矩 10 418 90°方向出现裂纹
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合金带动下被大量剪断，当载荷超过临界载荷后

复合材料轴很快因为过载而失效，故 [45]10 复材

轴最终形成 90°断口区域。 

2.2   模型建立与仿真计算

本文基于宏-细观结合方法，分别构建宏观轴

结构模型与细观 RVE模型，对轴结构的失效模式

进行计算与分析。复合材料轴结构材料选用

SiC/TC4复合材料层与 TC4纯金属材料，材料参

数如表 3所示，其中 E为弹性模量，ν为泊松比，

G为剪切模量。下标 1代表纤维方向，2与 3代

表垂直纤维的横向。
  

表 3    材料参数

Table 3    Material parameters

参数
材料

SiC/TC4 TC4

E/GPa

E1 234

122.5E2 187

E3 187

ν

ν12 0.23

0.3ν23 0.27

ν13 0.23

G/GPa
G12 64.38
G23 71.69

G13 64.38
 

ϕ

建立与试验件尺寸相同的三维轴结构有限元

模型，试验件尺寸如图 6所示，铺设 SiC/TC4复材

层长为 50 mm，材料参数如轴中部试验段长为

10 mm，铺层角为+45°，厚度为 0.8 mm，单元类型

为 C3D8R，建立轴结构模型如图 7所示，图中 为

直径，尺寸单位为 mm。

利用 ABAQUS有 限 元 用 户 USDFLD（user
defined filed）模块，根据三维 Hashin失效准则编

写损伤子程序，模拟试验过程中出现的各组分损

伤情况。在计算过程中，荷载分步增加，计算每

个单元积分处的应力状态，根据单元所受应力状

态判断损伤是否发生，计算失效指数，并存储于

状态变量 SDV（solution dependent variables）中。5
个状态变量 SDV与场变量 FV（predefined  field
variables）对应。状态变量 SDV（量符号记为 D），

场变量 FV（量符号记为 F）。下标 0代表界面损

 

表 2    轴结构失效模式试验结果

Table 2    Failure mode experiment results of shaft structure

轴结构 声发射信号监测
断口切割

方案
断口形貌宏观观测 电镜扫描细观观测

[45]6

120

100

80

60

40

20

0

信
号

幅
值
/d
B

200 250 300 350 400 450

时间/s
500 550 600 650

界面损伤

基体损伤 纤维损伤 切

过载区

45°裂纹
开裂区

90°裂纹

[45]10

120

100

80

60

40

20

0 20 40 60 80 100 120 140

基体损伤

纤维损伤信
号

幅
值
/d
B

时间/s
切

过载区

90°裂纹开裂区

 

208

50

3.2

0.8

10
10

ϕ5
3

ϕ3
9

ϕ4
3

ϕ1
10

0.7

图 6    试验件尺寸

Fig. 6    Dimensions of shafts

 

图 7    轴结构模型建立

Fig. 7    Dangerous position
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伤，下标 1代表纤维拉伸损伤，下标 2代表纤维压

缩损伤，下标 3代表基体拉伸损伤，下标 4代表基

体压缩损伤。当 SDV达 1时，积分处单元发生失

效，产生刚度退化，继续进行应力分析，直至整个

结构发生失效。

L = R
√
π
/
Vf

纤维直径为 100 μm，纤维体积分数为 35%。

根据 得建立的四边形代表体积元模型

边长为 150  μm，如图 8所示 ，纤维与基体选用

C3D8R单元，界面选用基于双线性内聚力模型为

计算方法的 COH3D8内聚力单元 （cohesive  ele-
ment），施加周期性边界条件并进行网格划分。
 
 

y

xz

图 8    RVE模型网格划分

Fig. 8    Mesh generation of RVE model
  

2.2.1    [45]6 复合材料轴结构失效分析

1）  界面损伤阶段：由于试验开展顺序，在进

行扭转静载考核试验前，开展了扭转刚度测试。

在扭转刚度测试中，施加的最大载荷为−5 000 N·m。

由于凯塞尔效应，再次加载时，在达到前次施加

的最大载荷即−5 000 N·m之前，不产生声发射信

号。但经观测本次试验声发射信号图谱发现，在

外加扭矩达到−5 000 N·m前，设备已监测到部分

声发射信号，这些声发射信号幅值在 40～60 dB，
经分析，这些声发射信号是由于界面在拉应力作

用下产生损伤导致的。复合材料轴界面首先在拉

应力作用下发生脱黏开裂，通过电镜扫描观测到

界面已经出现明显脱黏现象。在拉应力作用下，

复合材料轴内部裂纹沿纤维之间界面快速扩展，

在复合材料夹心位置形成平整规则的 45°方向的

裂纹，使承载能力降低。根据层合板主偏轴转化

关系，将复合材料最外层危险位置的各方向主应

力，转化为纵向与横向的应力，即沿纤维方向应

力与垂直纤维方向应力，跨尺度计算转化到细观

RVE模型，分析界面损伤程度，如图 9所示，图中

M为所施加的扭矩。

 
 

D0/10−1

5.3110
4.4260
3.5410
2.6560
1.7700
0.8852
0

D0/10−1

9.978
8.315
6.652
4.989
3.326
1.663
0

D0/10−1

8.267
6.889
5.512
4.134
2.756
1.378
0

D0
0
0
0
0
0
0
0

D0
0
0
0
0
0
0
0

(a) M=−1 000 N·m (b) M=−2 000 N·m

(c) M=−3 000 N·m (d) M=−4 000 N·m

(e) M=−5 000 N·m

图 9    [45]6 复合材料轴界面损伤模型演化

Fig. 9    Evolution of [45]6 composite turbine shaft interface

damage model
 

2） 基体损伤：裂纹首先在复合材料夹心位置

产生，随后向复合材料轴金属包套部分进一步扩

展，经电镜扫描观测裂纹扩展方向如电镜扫描图

中箭头方向所示。随着裂纹从复合材料夹心侵入

两侧钛合金包套，致使复合材料夹心两侧钛合金

基体发生开裂，基体发生大量塑性变形，钛合金

呈现出剪切断裂特征。基体损伤演化如图 10所

示，复合材料最外层基体损伤发生最早且最严重，

当扭矩达到−7 194.46 N·m时，基体失效从第 6层

扩展至第 4层，其中第 6层基体损伤指数最高，损
 

D3/10−1

9.837
9.065
8.293
7.522
6.750
5.978
5.206

D3/10−1

9.896
9.103
8.311
7.518
6.725
5.933
5.140

D3/10−1

9.955
9.148
8.341
7.534
6.727
5.921
5.114

第1层 第2层 第3层

−1 −1 −1

第 层 第 层

=−7 194.46 N·m
第 层

−1 −1 −1

第 层 第 层 第 层

−1 −1 −1

第 层 第 层

=−7 322.29 N·m
第 层

−1 −1 −1

第 层 第 层 第 层

−1 −1 −1

第 层 第 层

=−10 136.80 N·m
第 层
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伤程度最大；随着扭矩增加，当扭矩达到−7 322.29

N·m时，复合材料轴结构各层均出现不同程度的

基体失效，失效区域边界平滑，与纤维呈 90°夹角，

随着扭矩继续增加，通过扫描电镜观测到大量钛

合金基体在剪应力作用下发生沿 90°方向大量剪

切塑性变形，将 SiC纤维剪断，引发纤维失效。

3） 纤维损伤：在钛合金基体的作用下，SiC纤

维被大量剪断，随着被剪断的 SiC纤维数量增多，

经电镜扫描观测断口上出现大量纤维被剪断的痕

迹，表现出纤维劈裂、碳层脱裂、局部分层等特征，

此时复合材料轴声发射幅值图谱中出现了数量较

多的 90 dB以上的声发射信号，为纤维损伤信号。

由于纤维被剪断的位置不一致，复合材料轴断口

呈现出一定程度的起伏状态。纤维损伤演化如

图 11所示，钛合金基体发生的大量塑性变形带

动 SiC纤维发生断裂，扭矩达−10 136.80 N·m时，

第 1层与第 6层轴中部区域部分单元损伤指数

达 1，出现少量失效单元；随着扭矩增加，大量纤

维被钛合金基体剪短，失效区域呈 45°方向扩展，

当扭矩增至−10 282.00 N·m时，各层纤维均出现

失效，出现 90°方向裂纹，轴结构最终沿 90°方向

断裂，发生灾难性破坏。
 

2.2.2    [45]10 复合材料轴结构失效分析

1）  基体损伤：加载过程中，界面在压应力作

 

−1 −1 −1

第 层 第 层 第 层

D3/10−1

10.01
9.190
8.365
7.541
6.716
5.891
5.067

D3/10−1

10.07
9.245
8.417
7.589
6.760
5.932
5.104

D3/10−1

10.14
9.318
8.499
7.681
6.862
6.043
5.224

第4层 第5层

(a) M=−7 194.46 N·m
第6层

D3/10−1

11.79
10.71
9.642
8.570
7.498
6.427
5.355

D3/10−1

11.94
10.79
9.646
8.498
7.350
6.202
5.054

D3/10−1

12.18
11.01
9.843
8.675
7.507
6.388
5.170

第1层 第2层 第3层

D3/10−1

12.34
11.15
9.970
8.787
7.605
6.422
5.239

D3/10−1

10.09
9.225
8.360
7.495
6.630
5.765
4.900

D3/10−1

10.21
9.391
8.572
7.754
6.936
6.117
5.299

第4层 第5层

(b) M=−7 322.29 N·m
第6层

D3/10−1

14.06
12.81
11.55
10.30
9.049
7.796
6.544

D3/10−1

13.90
11.58
9.267
6.950
4.633
2.317
0

D3/10−1

第1层 第2层 第3层

D3/10−1
D3/10−1

D3/10−1

13.54
11.96
10.38
8.801
7.221
5.642
4.062

第4层 第5层

(c) M=−10 136.80 N·m
第6层

13.36
11.13
8.907
6.680
4.454
2.227
0

11.77
10.65
9.526
8.404
7.282
6.160
5.039

11.84
9.868
7.894
5.921
3.947
1.974
0

图 10    [45]6 复合材料轴基体损伤模型演化

Fig. 10    Evolution of [45]6 composite turbine shaft matrix damage model

第 5 期 沙云东等： 复合材料涡轮轴结构损伤演化及失效机理

20210572-7



用下几乎不发生损伤，复合材料轴前期声发射信

号数量非常稀少，几乎没有损伤产生。随着扭转

载荷增加，复合材料声发射信号开始增多，但是

信号为幅值分布在 80 dB以下范围的基体变形，

部分基体区域产生损伤。基体损伤演化如图 12

所示，载荷继续增加至 9 396.46 N·m，轴结构最外

层基体损伤程度首先达到 1，产生部分区域基体

失效，当扭矩增至 9 554.38 N·m时，基体失效从第

10层扩展至第 8层。随载荷增加，基体失效进一

步扩展，断口两侧钛合金相互挤压摩擦，形成大

面积的塑性变形区域，经电镜扫描观测，复合材

料轴断口走向沿 90°方向，断口上钛合金出现较

多剪切韧窝，属于典型的韧性断裂特征。

2） 纤维损伤：当外加载荷继续增加到接近最

 

D2/10−1

9.950
8.835
7.719
6.604
5.489
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7.644
6.653
5.663
4.672
3.681

D2/10−1
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(a) M=−9 940.31 N·m

第6层
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5.255
3.657

D2/10−1

10.68
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第4层 第5层
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5.955
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D2/10−1
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(c) M=−10 282.00 N·m
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图 11    [45]6 复合材料轴纤维损伤模型演化

Fig. 11    Evolution of [45]6 composite turbine shaft fiber damage model
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终断裂载荷时，SiC纤维被钛合金大量剪断，声发

射信号图谱中产生高于 90 dB以上的声发射信号。

经电镜扫描观测，SiC纤维在被钛合金带断时并

不是严格发生在一个平面，主要沿 90°方向被钛

合金带断，SiC纤维断裂面存在一定起伏。纤维

损伤演化如图 13所示，扭矩增至 9 554.38 N·m时，

第 8、 9、 10层少量纤维断裂 ，扭矩继续增至

9 601.85 N·m时，各层纤维均断裂，随后轴结构失效。
 

2.3   轴结构承载能力对比与失效模式分析

在 [45]6 复材轴承载过程中，施加反向扭转载

荷，SiC纤维处于受压状态，复合材料界面处于受

拉状态。在试验加载初期，扭矩加载至−3 000

N·m，界面出现初始损伤；随着外加扭矩增大，复

合材料轴界面损伤进一步发展，复合材料夹心位

置产生裂纹，裂纹逐渐向两侧金属包套扩展，载

荷达到−7 194.46 N·m，基体发生开裂；扭矩继续增
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图 12    [45]10 复合材料轴基体损伤模型演化

Fig. 12    Evolution of [45]10 composite turbine shaft matrix damage model
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加，部分 SiC纤维被钛合金基体剪短；随着扭矩进

一步增加，SiC纤维断裂数量增加，达到临界载荷

后，复合材料轴最终发生灾难性破坏，发生失效。

在 [45]10 复材轴承载过程中，施加正向扭转

载荷，SiC纤维处于受拉状态、界面处于受压状态。

与 [45]6 复材轴加载中界面损伤程度相比， [45]10
复材轴加载中界面损伤程度极小。加载初期，在

压应力作用下，界面几乎不发生损伤。扭矩增至

9 396.46 N·m时，基体出现损伤，发生变形，但复

合材料轴依旧有承载能力，随后，SiC纤维开始发

生断裂，产生纤维拉伸失效；随着载荷继续增加，

纤维断裂的数量增多，复合材料轴很快因为过载

而失效。

对于施加反向扭矩的 [45]6 复材轴，纤维受压，

界面受拉，界面更容易出现损伤，出现裂纹，进而

导致金属包套开裂，纤维断裂；而对于施加正向
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图 13    [45]10 复合材料轴纤维损伤模型演化

Fig. 13    Evolution of [45]10 composite turbine shaft fiber damage model

第 5 期 沙云东等： 复合材料涡轮轴结构损伤演化及失效机理

20210572-11



扭矩的 [45]10 复材轴，纤维受拉，界面受压，界面

不易产生损伤，但是由于 SiC/TC4纤维增强复合

材料承受压缩的能力比承受拉伸的能力强，压缩

强度高于拉伸强度，所以导致 [45]10 复材轴先于

[45]6 断裂，如表 4所示。
  

表 4    承载能力计算结果与试验结果

Table 4    Calculation results and experiment results of

bearing capacity

轴结构 仿真值/（N·m） 试验值/（N·m） 误差/% 载荷描述

[45]6 −10 282.00 −11 812.00 12.9 反向扭转

[45]10 9 601.85 10 418.00 7.8 正向扭转
  

3    纤维增强复合材料涡轮轴结构失效
分析

 

3.1   模型及网格划分

参考某型航空发动机低压涡轮轴的尺寸和结

构特点，建立简化的轴结构有限元模型，模型总

长为 1.166 m，最大外径为 0.14 m，如图 14所示。

本文选取三维失效准则，考虑厚度方向应力，厚

度方向铺设 6层网格，选取 C3D8R实体单元进行

网格划分，如图 15所示。在模型右端面固定约束，

左端面施加载荷。轴模型分为 5段，编号Ⅰ～Ⅴ。

轴的材料采用 SiC/TC4，复合材料铺层以 [−45/45/0/
45/−45]铺设，材料参数见表 3。
  

Ⅰ Ⅱ Ⅲ Ⅴ
Ⅵ

图 14    低压涡轮轴结构有限元模型

Fig. 14    Finite element model of low pressure turbine

shaft structure
  

图 15    低压涡轮轴结构网格划分

Fig. 15    Mesh generation of low pressure turbine shaft structure
  

3.2   低压涡轮轴失效模式分析

对低压涡轮轴模型施加扭转载荷，得到轴结

构的扭转角-扭矩图，如图 16所示，在扭矩达到

6 566.40 N·m时，轴结构达到最大承载能力，失效

进一步扩展，随后轴结构发生失效。

1） 基体失效

对于 [−45/45/0/45/−45]低压涡轮轴结构，基体

失效分析如表 5所示，基体失效最先发生在 0°铺

层即层 3轴颈处，并逐渐向Ⅰ段和Ⅱ段扩展。在

扭转载荷下，0°铺层的纤维方向为沿轴线方向，与

载荷方向垂直，基体为主要承载对象，失效区域

绕轴颈呈环状形。随着载荷增加，其余层也出现

不同程度的失效，基体损伤模型演化如图 17所示。

场变量 FV（量符号记为 F），下标 1代表纤维拉伸，

下标 3代表基体拉伸，下标 5代表分层失效。

2） 纤维失效

对于 [−45/45/0/45/−45]低压涡轮轴结构，纤维

失效分析如表 6所示，纤维失效起始于层 3的轴

颈处，并向Ⅰ段和Ⅱ段扩展。且Ⅱ段的纤维损伤

沿 45°方向扩展，失效区域不呈现规则环状。随

着载荷增加，其余各层也出现不同程度的纤维失

效，当扭矩在 6 455.94 N·m 之后突降，轴结构已经

达到最大承载能力，轴结构将很快发生灾难性破

坏。纤维损伤模型演化如图 18所示。

3） 分层失效

对于 [−45/45/0/45/−45]低压涡轮轴结构，分层

失效分析如表 7所示，分层失效首先出现在Ⅰ、

Ⅱ段连接处轴颈附近。涡轮轴结构承受扭矩时，
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图 16    低压涡轮轴扭转角-转矩图

Fig. 16    Torsional angle-torque of low pressure turbine shaft

 

表 5    低压涡轮轴基体失效分析

Table 5    Matrix failure analysis of low pressure turbine shaft

扭转角/（°） 扭矩/（N·m） 失效模式

2.41 2 707.75 层 3轴颈处失效

3.05 3 330.89 层 5轴颈处失效

3.21 3 475.78 层 1轴颈处失效

5.45 5 513.93 层 3失效开始向Ⅱ扩展

6.58 6 566.40
层 3失效已扩展至Ⅱ段，层 1、

层 5失效已扩展至Ⅰ段

7.06 2 156.44
层 2、层 4失效由轴颈处向

Ⅱ段扩展

7.38 361.268 层 1、层 5失效扩展至Ⅱ段前端
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第1层 第2层 第3层 第4层 第5层

(a) α=2.41°, M=2 707.75 N·m

(b) α=3.05°, M=3 330.89 N·m

(c) α=3.21°, M=3 475.78 N·m

(d) α=5.45°, M=5 513.93 N·m

(e) α=6.58°, M=6 566.40 N·m

(f) α=7.06°, M=2 156.44 N·m

(g) α=7.38°, M=361.27 N·m

F3
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0.17
0.08
0

图 17    低压涡轮轴基体损伤模型演化

Fig. 17    Evolution of low pressure turbine shaft matrix damage model

 

表 6    低压涡轮轴纤维失效分析

Table 6    Fiber failure analysis of low pressure turbine shaft

扭转角/（°） 扭矩/（N·m） 失效模式

2.73 3 047.13 层 3轴颈处失效，并向Ⅰ段扩展

5.61 5 674.12 层 3失效已扩展至Ⅰ段，并向Ⅱ段扩展

6.58 6 566.40 层 4轴颈处失效，并同时沿Ⅰ、Ⅱ段扩展

6.74 6 455.94 层 2轴颈处失效，并同时沿Ⅰ、Ⅱ段扩展

7.06 2 156.44 层 1、层 5轴颈处失效，并同时沿Ⅰ、Ⅱ段扩展

7.38 361.268 各层出现不同程度的失效

 

(a) α=2.73°, M=3 047.13 N·m

(b) α=5.61°, M=5 674.12 N·m

(c) α=6.58°, M=6 566.40 N·m

(d) α=6.74°, M=6 455.94 N·m

(e) α=7.06°, M=2 156.44 N·m

(f) α=7.38°, M=361.27 N·m
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图 18    低压涡轮轴纤维损伤模型演化

Fig. 18    Evolution of low pressure turbine shaft fiber damage model
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分层失效发生较晚，晚于基体失效与纤维失效，

在达到最大承载能力后才出现，且轴颈处最先发

生，随后向Ⅰ、Ⅱ段扩展，分层损伤演化模型如

图 19所示。
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(a) α=6.90°, M=5 022.39 N·m

(b) α=7.06°, M=2 156.44 N·m

(c) α=7.38°, M=361.268 N·m

第1层 第2层 第3层 第4层 第5层

图 19    低压涡轮轴分层损伤模型演化

Fig. 19    Evolution of low pressure turbine shaft stratified damage model
 
 

3.3   不同铺层角度失效模式分析

在约束与载荷不变的情况下，改变连续纤维

增强钛基复合材料的铺层角度，在 0°～90°间，每

间隔 5°选取铺层角度，建立铺层数目为 5层的单

向缠绕复合材料轴模型，分析铺层角度对涡轮轴

结构扭转强度的影响，如图 20所示。

综合分析不同铺层角度下的扭转角-扭矩曲

线，[45]5 铺层方案的扭转强度明显高于其余铺层

方案。在纤维增强金属基复合材料中，沿纤维方

向强度即纵向强度最高，[45]5 铺层角度能更好的

发挥复合材料的纵向强度，提高轴结构的承载能

力。为进一步分析铺层角度与扭转强度的关系，

绘制铺层角度-扭转强度曲线，如图 21所示。

铺层角度在 0°～90°之间时，扭转强度曲线关

于 45°铺层角度几乎呈对称关系，[45]5 的扭转强

度最大，此时的扭转载荷主要由纤维承受，充分

发挥纤维高强度的特点，承载能力更强，而且载

 

表 7    低压涡轮轴分层失效分析

Table 7    Stratified failure analysis of low pressure turbine shaft

扭转角/（°） 扭矩/（N·m） 失效模式

6.90 5 022.39 层 2、层 3轴颈处失效

7.06 2 156.44 各层出现不同程度失效

7.38 361.268 各层失效向Ⅰ、Ⅱ段扩展
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图 20    不同铺层角度下低压涡轮轴扭转角-扭矩

Fig. 20    Torsional angle-torque of low pressure turbine shaft at

different layer degrees
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图 21    不同铺层角度的扭转强度

Fig. 21    Torsional strength at different fiber orientation
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荷在纤维与基体间的传递良好，所以扭转强度最

高，扭转强度较最低强度提高近 3倍。[0]5 与 [90]5
铺层方案下，基体为主要承载对象，在扭转载荷

的作用下，基体由于强度较低，很快发生开裂，载

荷在基体与纤维间的传递受到阻碍，载荷无法继

续传递给纤维，轴结构最终失效，因此扭转强度

最弱。 

4    结　论

开展纤维增强复合材料轴结构承载能力与失

效模式分析试验，基于宏-细观结合的尺度，建立

宏观轴结构模型及细观 RVE模型，对轴结构的损

伤演化及失效机理进行分析，并基于此方法完成

纤维增强复合材料低压涡轮轴的损伤演化及失效

机理研究。

1） 反向扭矩下，[45]6 轴结构的损伤始于界面

开裂，在复合材料夹心位置产生 45°方向的裂纹，

随后裂纹向两侧钛合金扩展，钛合金的剪切变形

最终带动纤维的断裂，形成 90°方向裂纹，轴结构

失效；正向扭矩下，[45]10 轴结构的损伤始于基体

损伤，断口两侧钛合金相互挤压摩擦，断口上钛

合金出现较多剪切韧窝，最终将纤维剪短，形成

90°裂纹，轴结构失效。

2）  选取不同铺层角度分析，得出 45°的铺层

角度下，纤维为主要承载对象，轴结构扭转强度

最大；0°与 90°的铺层角度下，基体为主要承载对

象，轴结构扭转强度最弱。45°铺层的扭转强度

较 0°与 90°铺层的扭转确定提高近 3倍。
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