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陶瓷基复合材料和金属连接结构研究进展
陈欣然，申秀丽，董少静，王玺辰

（北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京 102206）

摘　　　  要：    系统综述了航空发动机燃烧室与涡轮导向叶片应用场景下陶瓷基复合材料（ceramic matrix com-

posites，CMCs）与金属连接结构的结构设计方法、数值模拟与试验验证、具体应用三个方面。文献分析表明，

当前研究主要围绕 4类热失配协调策略展开：过渡区域配合、间隙设计、互锁配合与热适配螺栓；广泛采用

多尺度建模与渐进损伤分析的仿真方法以及阶梯式试验验证体系；具体设计形式因不同应用场景工况下存

在差异。结论认为，未来技术发展应致力于多种设计策略的混合应用，并从部件级的连接点设计转向系统级

的热-力-冷却多功能协同设计，以最终实现连接结构长时可靠服役。
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Review of ceramic matrix composites and metal junction structures

Chen Xinran， Shen Xiuli， Dong Shaojing， Wang Xichen

（School of Energy and Power Engineering，Beihang University，Beijing 102206，China）

Abstract:   The  ceramic  matrix  composites  (CMCs)  and  metal  connection  structures  in  aero-engine
combustion chambers and turbine guide vanes were systematically examined，covering structural  design，
numerical  simulation， and  experimental  validation.  Current  studies  put  focus  on  four  thermal  mismatch
mitigation strategies: transition region coordination，clearance design，interlocking fit，and thermal stress-
free fastener. Multi-scale modeling and progressive damage analysis were widely employed in simulations，
alongside  a  stepwise  experimental  verification  framework.  Structural  configurations  varied  with  specific
application  scenarios  and  operational  conditions.  Future  development  should  combine  multiple  design
strategies  and  shift  from  component-level  connection  design  to  system-level  thermo-mechanical-cooling
multifunctional  coordinated  design， so  as  to  ensure  long-term  structural  reliability  under  extreme
conditions.

Keywords:   ceramic matrix composites；combustion chamber；turbine guide vanes；
bolted connection；thermal deformation coordination

随着航空工业的不断发展，新一代航空发动

机对推质比、可靠性和寿命提出了更高要求[1]，而

发动机性能提升的核心在于提高涡轮前温度[2]。

目前先进航空发动机的设计要求涡轮叶片材料耐

温至少需达到 1 300 ℃[3]，而高温合金材料使用温

度一般在 1 100 ℃ 以下 [4]，因此，采用最高可承受

1 700 K高温的陶瓷基复合材料 （ceramic  matrix
composites，CMCs）成为航空发动机设计与制造的

发展趋势。CMCs还具有密度小、抗腐蚀和抗氧

化能力强的优点[5]，在军用与民用航空领域具有
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重要战略价值。

然而，CMCs断裂韧性很难超过 25 MPa·m1/2[6]，

而高温合金具有优异的韧性，如镍基合金 DZ4室

温断裂韧性可达 50 MPa·m1/2[7]，且 CMCs由于承

力有限、密封性差、加工难度高、技术成熟度仍

待验证等原因，目前仍难以完全替代传统的金属

材料，实际工程中常采用高温合金与 CMCs的复

合构型，例如在高温区采用 CMCs以降低热负荷，

而在低温高应力区保留高温合金支承结构，从而

协同发挥两者的性能优势。实现 CMCs材料在发

动机热端部件的应用，必须突破 CMCs-金属连接

这一关键技术[8]。

在航空发动机中 CMCs与金属的连接通常存

在以下难点：

1）  热匹配问题。高温合金的热线膨胀系数

通常比 CMCs高 2～3倍，例如 GH4169热线膨胀

系数通常在 1.5×10−5/K左右 [9]，而 CMCs三个方

向的热线膨胀系数均在 4×10−6/K左右[10]，高温下

连接结构出现松动[11]，产生热失配效应，在连接区

域引起复杂的热应力和应变分布，导致未知失效

行为。在民用领域，针对预紧力松弛主要依靠人

工补加拧紧力矩操作来防止连接松脱[12]，但这种

方法不具有通用性，且预紧力过大影响材料强度。

2）  失效模式复杂及缺陷敏感。复合材料失

效模式包括基体裂纹、界面脱黏、纤维拔出和断

裂等不同形式，属于渐进失效，且破坏过程伴随

着强度和刚度的变化[13]，因此复合材料往往比传

统金属材料具有更强的力学行为复杂性[14]，且其

脆性特征使其对局部设计缺陷更为敏感。

3） 开孔对纤维连续性破坏的影响。CMCs与
金属的机械连接通常需要打孔，开孔使得孔边产

生应力集中，并且孔的加工会造成纤维连续性破

坏，使得孔边强度和刚度下降[15]。

4）  服役载荷对连接结构的影响。航空发动

机内的温度载荷变化较为频繁和剧烈，复合材料-
金属混合结构受温度等影响的力学性能差异很

大[16]。同时连接结构还承受复杂的机械力载荷，

不仅如此，多变的复杂载荷会使连接结构产生振

动诱发的不稳定性，进一步影响其性能。

通过以上分析可知，要实现航空发动机中

CMCs与金属的可靠连接，需考虑在热-机械载荷

共同作用下热变形协调，并满足强度和寿命的设

计要求。

尽管目前对于陶瓷基复合材料的工程应用研

究已较为深入，但针对其连接技术，特别是与金

属材料的连接结构设计，系统性研究仍显不足。

本文主要针对燃烧室火焰筒和涡轮导向叶片应用

场景，分析 CMCs-金属连接结构设计难点，从提

升连接结构力学承载性能与热变形协调能力两方

面入手，梳理了国内外 CMCs-金属连接技术的最

新研究动态，并重点围绕连接形式创新、仿真分

析手段及工程验证效果进行了综述分析。

 1    CMCs与金属连接结构设计

复合材料与金属之间的连接涵盖焊接、机械

连接、胶接、混合连接等多种形式[17-19]，机械连接

因其工艺简便、传力可靠等优势，在航空航天承

力结构中应用广泛。其中，铆接适用于不可拆卸

场景，但存在承载强度低、适用厚度范围有限等

局限[20]；相比之下，螺栓连接凭借装拆便捷、高承

载能力、无残余应力及优异抗震性，已成为航空

发动机 CMCs-金属连接结构的主流研究方向。

针对 CMCs与金属机械连接（主要是螺栓连

接）中存在的难点，尤其是热变形不匹配问题，目

前关于连接结构设计的几种改进方向大致可以总

结如下：

 1.1   过渡区域配合

CMCs和金属两种热线膨胀系数差异很大的

材料直接接触会发生热膨胀不匹配，在异质材料

中间加入过渡区域进行应力和热的传导，应力在

传导过程中经过中间区域加载再卸载，使连接区

域的压力分散，避免局部应力集中，同时中间组

件提供的额外摩擦力能有效防止机械连接如螺栓

的松动，对连接结构高温防松具有良好效果 [21]。

若使用热线膨胀系数大于 CMCs的过渡材料，还

可吸收和补偿因温度变化导致的连接结构变形不

匹配，从而实现热变形协调[22]。

过渡组件的形式因应用场景而不同，通过涂

层过渡是常见的异质材料过渡方法。在 CMCs与
金属接触面采用电镀、沉积等方法加入隔热涂层，

缓解异质材料热膨胀不匹配的同时，涂层冷却效

果还能使连接结构工作温度降低，减小结构整体

热变形。当 CMCs用于流道结构件时，CMCs气
密性较差，加入涂层还能起到加强密封的效果。

图 1是一种一体成型的 CMCs构件与高温合金外

壳中间涂层[23]，先将高硅氧纤维平纹布预浸料通

过连续缠绕及模压固化工艺制备在 Cf/SiC陶瓷基

复合材料流道内衬外表面，获得高密度高硅氧/酚
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醛复合材料隔热层。然后采用铸造成型工艺在高

硅氧/酚醛树脂隔热层外制备高温合金壳层。隔

热高硅氧层的紧密缠绕结构不仅可以直接作为高

温密封层，同时缓解了高温合金外壳与 CMCs构
件热失配。这种涂层适用于空天飞行器高性能发

动机具有多层结构的进气道中。

除了化学方法添加涂层，采用垫片、套筒、衬

套等机械组件加入金属和 CMCs的连接中也是常

用的热变形协调方法，通过数学关系计算对过渡

组件热线膨胀系数和尺寸进行调控，可以有效调

整 CMCs-金属连接的整体热膨胀行为，从而避免

因热变形失配导致预紧状态异常。张禄等[24] 在

一种 CMCs燃烧室火焰筒设计中，高温合金筒和

CMCs筒通过法兰连接，螺栓上添加一个热线膨

胀系数大于高温合金的套筒如图 2，并将套筒的长

度设置如下：螺栓的高温膨胀的轴向伸长量等于

CMCs法兰盘、金属法兰盘和套筒的高温膨胀轴

向伸长量之和，通过对套筒热膨胀行为调控降低

连接结构因高温膨胀不匹配而导致的连接间隙。

Morrison等 [25] 提出一种运用两个衬套的陶瓷基

复合材料连接结构如图 3，金属衬套前边通过法

兰抵靠 CMCs前表面；而后边衬套内设螺纹，并通

过法兰抵靠 CMCs后表面。螺栓穿过衬套，通过

衬套和垫片，压紧 CMCs结构。衬套作用是在孔

周围的区域提供 CMCs结构厚度方向上的预紧力，

减小孔边局部应力集中同时增加 CMCs对孔周围

区域的抗压阻力。加强螺栓连接结构的承载强度

的同时，两个衬套和弹性垫圈的配合使用有效释

放了热膨胀不匹配。

螺栓和衬套之间采用了弹性垫圈连接，加入

弹性过渡元件也是一种很好吸收 CMCs和金属变

形不协调能量，缓解热应力的方法，图 4是一个用

弹簧元件连接两个热线膨胀系数有差异的结构示

意图[26]，两种材料均在法兰边打孔，螺栓紧固件穿

过孔与螺母旋紧，弹簧组件安装在螺栓杆上，在

螺栓头部与法兰之间，无论螺栓与陶瓷基复合材

料结构或第二种结构之间的热膨胀差异如何，由

于弹簧组件控制变形能量的吸收和释放，螺栓都

能保持恒定的夹紧压力。Berestecki[27] 设计的一

种金属与 CMCs的机械连接方案如图 5所示，金

属组件包括销钉、挡板、金属板，它们通过焊接连

接，其中的金属销钉插入 CMCs预先开孔中，通过

弹性垫圈施加预紧力将销钉与 CMCs紧密连接。

其核心设计在于利用弹性垫圈的变形能力，在高

温工况下主动补偿因热膨胀差异导致的金属组件

与 CMCs之间的变形失配。
 
 

图 4    一种加入弹簧元件的 CMCs螺栓连接[26]

Fig. 4    A kind of CMCs bolted connection with

spring element[26]
 

 1.2   间隙设计

由于 CMCs和金属在高温下均会发生膨胀，

 

高温合金

隔热高硅氧层

CMC

图 1    隔热涂层示意图[23]

Fig. 1    Schematic diagram of the thermal insulation coating[23]

 

高温合金法兰盘 CMC法兰盘

高温合金筒 CMC筒

螺母

套筒 螺栓

图 2    一种加入套筒的 CMCs金属法兰连接[24]

Fig. 2    A metal flange connection of CMCs added to

the sleeve[24]

 

法兰
弹性垫片

螺栓 固定合金

衬套

CMC

图 3    一种加入分体衬套的 CMCs螺栓连接方法[25]

Fig. 3    A bolted connection method of CMCs with

split bushing[25]

第 11 期 陈欣然等： 陶瓷基复合材料和金属连接结构研究进展

20250365-3



若不预留间隙，两种材料之间发生的膨胀变形挤

压会导致接触区域应力快速上升，影响连接强度。

间隙设计通过在连接件之间预留一定的空间，允

许材料在温度升高时自由膨胀，有效吸收因热线

膨胀系数差异导致的变形，避免因应力集中而引

发的连接失效。若预留间隙不足，随着温度升高，

材料的热膨胀变形可能导致连接件之间的接触卡

滞。在 CMCs与螺栓之间预留足够间隙确保连接

件在温度升高时不会因膨胀相互干涉，从而保证

连接的灵活性和可靠性。与复杂的弹性元件或过

渡层设计相比，间隙设计相对简单，易于实现，同

时可以降低制造成本和设计复杂性。在多个螺栓

连接的结构中，多钉之间的相互影响会使应力分

布更复杂，螺栓应力出现不对称性[28]，螺栓出现沿

某一方向挤压的趋向，此时将螺栓孔改进为跑道

孔，可以有效释放螺栓沿跑道长方向的热膨胀，

从而不会对 CMCs施加额外的应力。不同角度的

跑道孔可以释放不同方向的热应力。如图 6是三

个跑道孔[29]，左右两孔沿水平方向延长以便允许

螺栓沿水平方向的变形，减小水平应力；中间竖

直的跑道孔允许螺栓沿竖直方向的变形，减小竖

直方向应力。

不仅是螺栓和被连接件之间可以留间隙，紧

固件自身也可以采用具有空隙的分体式设计，在

膨胀时紧固件优先向空隙处膨胀，减少对被连接

件的挤压。Revel等 [30] 设计了一种使用高温合金

沉头螺栓连接 CMCs的结构如图 7所示 ，两个

CMCs板加工锥形沉孔，通过沉头螺栓和沉头螺

母连接，并对螺栓和螺母的头部进行锪孔开槽，

使螺栓头和螺母的圆锥部分具有 4个径向槽，分

为互有间隙的 4瓣，当温度升高螺栓紧固件膨胀

时，由于间隙预留膨胀空间，紧固件向开槽空间

膨胀，减小了紧固件圆锥面对被连接件的挤压，

缓解了连接结构热应力。Hänsel等[31] 设计的 C/C-
SiC复合材料螺栓如图 8所示，通过在螺栓杆部

中心加工细槽及锥形孔，并嵌入锁紧锥体，在一定

程度上抵消了螺栓热膨胀的影响，同时生成附加

预拉伸载荷增强了预紧力，该结构通过了 1 600℃
的高温静强度测试。对紧固件进行开槽打孔方法

的缺点也十分明显，内部开槽使得螺栓结构完整

性受到破坏，承载能力下降。

 
 

高温合金螺母
沉头孔 CMC 被连接件

CMC 被连接件

高温合金螺栓

图 7    分瓣式螺栓连接[30]

Fig. 7    Split bolt connection[30]

 
 

图 8    内部开槽开孔的 C/C-SiC复合材料螺栓[31]

Fig. 8    C/C-SiC composite bolt with internal slotted holes[31]
 

除了在螺栓连接中需要预留间隙，CMCs和
金属考虑热膨胀不协调的区域都可以通过间隙设

计，在容易发生变形移动的方向上预留间隙，允

许相对移动，避免热膨胀带来的应力。张硕等 [32]

设计的一种 CMCs导叶如图 9所示，考虑到 CMCs
与金属之间的热线膨胀系数不一致，在撞击管端

壁与平台之间预留了间隙以协调热膨胀。此外，

螺栓孔远离前嵌件一侧的被改为“跑道型”，有效

地协调撞击管的热变形。

 1.3   互锁配合

互锁结构通过两个结构件的相互嵌合，形成

 

弹性垫圈

CMC 挡板A
销钉

A 金属板

A-A
CMC

销钉

弹性垫圈
金属板

图 5    使用弹性垫圈的金属和 CMCs机械连接结构[27]

Fig. 5    Mechanical connection structure of metal and CMCs

using elastomeric washers[27]

 

图 6    不同角度的跑道孔[29]

Fig. 6    Runway holes at different angles[29]
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紧密的连接，能够有效限制连接结构各个方向的

运动与变形，提高结构的稳定性和承重能力。同

时这种配合形式具有柔性和适应性，允许一定程

度的变形和相互移动，这使得它能吸收变形的能

量，缓解热应力。相较于传统的机械连接形式，

不需要对 CMCs进行开孔等破坏结构强度的行为，

对陶瓷基复合材料强度没有削弱，且不需要施加

额外预紧力等，安装拆卸方便，不会产生由于对连

接结构施加外载而给两种材料带来的额外应力。

赵云松等[33] 提出了一种通过榫卯结构连接

的 CMCs导叶设计如图 10所示，上缘板、下缘板、

承力杆和榫槽均由单晶高温合金制成，外层叶身

由陶瓷基复合材料制成；外层 CMCs叶片和内部

金属通过榫卯结构连接，榫头嵌入榫槽的内部，

榫槽接触的榫头的表面设置一层低热膨胀涂层，

解决了高温下陶瓷基材料和高温合金热线膨胀系

数不匹配的难题，并且榫卯结构不需要施加额外

预紧力，不破坏陶瓷基复合材料的连续性，连接

区域可以一体成型制备。
 
 

榫卯结构
上缘板 榫头

外层叶身
榫卯结构 低热膨胀涂层

低热膨胀涂层

上缘板 榫槽

承力杆

承力杆 榫卯结构示意图
外层叶身

图 10    使用榫卯配合的导叶连接[33]

Fig. 10    Guide vane connection using mortise and tenon joint[33]
 

Sampath等[34] 设计一种 CMCs-金属互锁结构，

如图 11所示，下方是 CMCs板上方是金属板。两

板均外伸出具有“7”字形拐角的连接区，两种材料

的拐角互相嵌合，并在嵌合区域加入弹性元件缓

冲。两个背对背的拐角嵌合即可对连接进行固定。

这种互锁方式不仅方便安装，并允许金属与 CMCs
之间的径向移动和轴向移动，能够适应 CMCs衬
套与金属衬套之间的不同导热率。并且不使用紧

固件，不需要连接区域暴露在 CMCs工作的高温

环境中，增加了连接结构稳定性。

Kramer等[35] 发明一种通过互锁接头将 CMCs
隔热罩连接到外层金属支撑结构上的方法，如

图 12所示。互锁接头包括凸起和凹槽。凸起与

金属支撑结构通过螺栓相配合。凹槽形成于

CMCs制备过程中，凸起沿着凹槽排列并伸入其

中。凸起的第一部分与内侧凹槽面接触，而与外

侧凹槽面分离，凸起的第二部分与外侧凹槽面接

触，而与内侧凹槽面分离，并在末端与凹槽间留

有间隙，通过这种互锁配合允许一定程度上的相

对移动，可以有效减小 CMCs隔热罩与金属支撑

结构的变形不协调，并减小连接结构质量。

 1.4   热适配螺栓

20世纪 80年代，无热应力的紧固件（thermal
stress-free  fastener， TSF） 概 念 由 NASA（National

 

螺栓孔设计

间隙设计
CMCs 跑道孔

金属

图 9    CMCs导叶间隙设计[32]

Fig. 9    Design of guide vane clearance of CMCs[32]

 

高温合金

弹性元件

CMC互锁结构

图 11    一种 CMCs-金属互锁结构[34]

Fig. 11    A CMCs-metal interlocking structure[34]

 

螺栓

凸起
金属件

金属件

垫片 凹槽CMC 件

图 12    使用互锁接头的 CMCs金属连接[35]

Fig. 12    Metal connection of CMCs using interlocking joints[35]
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Aeronautics and Space Administration）提出 [36-37]，其

设计准则要求异质材料在高温膨胀的过程中的接

触界面几何相容性可随温度变化，膨胀时共同接

触面保持不变不具有力学干涉。谭志勇等[38] 通

过理论分析指出，理想的热适配界面应满足旋转

对称的指数轮廓，如图 13所示。
 
 

y

局部 T0温度的边界 T0+ΔT温度的边界

x y=f(x)
螺栓 (x1, y1)

Δy 复合材料 (局部)
(x, y) Δx

(x2, y2)

O

O

x

图 13    热适配技术轮廓曲线示意图[38]

Fig. 13    Schematic diagram of the contour curve of thermal adaptation technology[38]
 

在此基础上，Wulz[39] 提出基于几何相容原理

的无热应力连接方案，如图 14所示。在金属 -
CMCs界面设计沉孔锥面配合结构，使异质材料

在升温过程中沿接触面自适应协调变形，从而抑

制界面附加应力，并通过试验验证其可行性。
 
 

单锥形式 双锥形式

图 14    无热应力 TSF螺栓连接方案[39]

Fig. 14    TSF bolting scheme without thermal stress[39]
 

张中原[40] 进一步改进该设计，将锥形配合转

移至螺栓与垫片间，提出两种如图 15分体式螺栓

结构。此设计使 Cf/SiC复合材料板不需加工锥孔，

避免了对复材板强度的损伤，降低了开孔难度和

工作量。螺栓杆锥头与垫片锥面配合的轴向-径
向复合传力机制，可减少预紧力下降。张中原根

据理论公式推导和数值模拟方法，详细阐述了该

种结构的高温防松机理。并对其进行高温拉伸试

验，结果表明热适配螺栓剩余轴力 75.39%，较普

通螺栓提升了 3倍，具有良好高温防松性能。

 
 

螺栓垫 螺栓杆
螺栓垫

螺母 螺母
复合材料板 复合材料板

螺栓杆

图 15    螺栓连接热适配方案[40]

Fig. 15    Thermal adaptation scheme for bolted joints[40]

为解决热失配这一核心矛盾，目前发展了 4
种主要连接设计思路，其演进逻辑呈现出从被动

补偿到主动适应，从单一结构优化到材料结构一

体化设计的显著趋势。当前的研究共识在于，普

适性的最优方案尚不存在，需依据具体的服役工

况进行针对性选型与融合，且优化方法也各有局

限性，过渡区域通过中间层降低了界面应力，但

过渡材料的引入可能会改变结构的其他性能如力

学性能、耐腐蚀性能；间隙设计以巧妙的几何预

留为热变形提供了物理空间，但其可靠性强烈依

赖于对临界间隙值的精确计算与制造公差的严格

控制；互锁配合避免了开孔对复合材料连续性的

破坏，但其设计需要精确的几何匹配和复杂的制

造工艺以确保不同材料之间的有效嵌合；热适配

螺栓则代表了从几何层面消除热失配的前沿探索，

其应用的瓶颈在于复杂型面的精密加工与成本控

制。目前的连接结构设计思路的发展方向是多种

策略的混合应用，例如在锥面配合中引入柔性垫

片或在互锁结构中预设微间隙，通过多种机制的

协同作用来应对极端且多变的服役环境。

 2    连接结构数值模拟与试验验证

 2.1   连接结构数值模拟方法

对于 CMCs和金属的连接结构，通过有限元

仿真的研究大多集中于模拟应力分布、预紧力变

化、载荷-位移曲线、破坏失效模式等，分析温度、

载荷、预紧力、螺栓间隙、几何尺寸等对简单螺

栓连接结构性能的影响，为连接结构的设计提供

理论基础。通过数值模拟研究 CMCs-金属连接

结构时，由于 CMCs复杂的细观结构和力学行为，
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构建合理的仿真分析方法成为关键研究课题。

由于 CMCs应力应变呈现非线性特征，在连

接结构强度分析中常采用渐进损伤分析方法。关

键技术包括损伤准则和渐进损伤策略。赵淑媛分

别采用 Tsai-Wu失效准则 [41]、Alvaro失效准则 [42]、

折减弹性模量[41]、Tan性能退化模型 [42] 等损伤策

略研究高温下 CMCs-高温合金螺栓连接结构强

度。Tsai-Wu准则作为唯象模型基于张量多项式

构建，可以表征多向应力的交互影响但无法区分

复合材料中纤维、基体及界面的具体失效形式。

Alvaro准则明确分离纤维断裂、基体开裂与界面

脱黏等失效模式，更契合陶瓷基复合材料的多相

损伤行为。退化模型上，依赖经验系数对刚度进

行整体简化折减的方法，忽视损伤演化过程，计

算高效但精度受限。Tan退化模型通过损伤变量

关联断裂能，实现渐进刚度退化，精确描述纤维

主导或基体主导失效的刚度衰减路径，但计算复

杂度显著提升。二者协同应用时，Tsai-Wu结合

折减法适用于初步设计，而 Alvaro准则与 Tan模

型的组合精确捕捉多相材料渐进损伤，是陶瓷基

复合材料热力耦合数值仿真的高精度解决方案。

除此之外，Li等[43] 使用最大应力准则研究钉孔数

目和几何尺寸对 Cf/SiC销钉连接结构性能的影响；

Zhao等 [44] 对 C/SiC复合材料三钉连接进行失效

分析时，对比了 Tsai-Wu破坏准则、最大应力准

则、Hashin准则三种失效准则；完全退化、部分退

化、组合退化三种退化模型。对于 CMCs-合金螺

栓连接结构，研究结果见表 1[41-46]，总结如下：

1）  螺栓预紧力随温度的升高而降低。且螺

栓孔间隙/孔径比对预紧力的变化影响不大。赵

淑媛等[41] 研究发现随着温度升高 ，螺栓孔在

0.4%～1.2%间隙 /孔径比下，预紧力下降曲线几

乎相同，从室温下的 6 000 N下降到 750 ℃ 时的

1 871 N。阙权庆 [45] 采用 Tsai-Wu失效准则和将

刚度折减为原来的 1%的退化策略针对 2D编织

Cf/SiC复合材料-高温合金螺栓连接结构研究发

现，当温度升高至 750 ℃ 时，结构的预紧力由初

始的 6 000 N最终下降到了 871 N。

2） 高温下，CMCs板的螺栓间隙减少，金属板

的螺栓间隙增加。赵淑媛等[41] 研究 φ6的螺栓施

加 750 ℃ 温度载荷，无间隙的螺栓因干涉提前破

坏，0.4%～1.2%间隙 /孔径比下，CMCs板间隙均

减少 0.01 mm左右，金属板间隙均增加 0.005 mm
左右。阙权庆[45] 的研究也表明，对比初始间隙

0.021 mmCMCs板的间隙下降了 0.009 mm，高温

合金板上升了 0.004 mm。

3）  在高温下，预紧力下降，连接结构承载能

力降低；而间隙的减少又提高连接结构的承载能

力。如图 16所示，温度升高时多种因素的叠加影

响结构强度。阙权庆[45] 研究发现常温时连接结

构的强度最高，失效载荷 2.88 KN，750 ℃ 时结构

的强度最低，失效载荷 2.52 KN。下降了 12.5%。

4）  孔边距的尺寸影响螺栓连接结构的强度

和破坏模式。螺栓连接结构失效载荷值在很大程

度上取决于边缘距离与孔直径之比[47]。研究表明，

较大的边距会改变 CMCs材料板孔边周围的应力

集中以及螺栓紧固效率，导致双螺栓连接结构的

高温承载能力先增大后减小，当结构孔边缘距离

为 15 mm时，结构破坏荷载达到最大值 [42]。在

15～25 mm的板宽距离时，陶瓷基复合材料发生

基体压缩破坏、纤维压缩破坏和纤维-基体剪切

破坏。当板宽距离增加到 30 mm时，陶瓷基复合

板的孔边在 750 ℃ 温度下表现出多种破坏模式：

基体拉伸破坏、基体压缩破坏、纤维拉伸破坏、

纤维压缩破坏和纤维-基体剪切破坏[42]。

连接结构会在 CMCs板孔边产生应力集中，
 

表 1    CMCs-金属连接结构数值模拟典型案例

Table 1    Typical cases of numerical simulation of CMCs-metal connection structures

研究者 研究对象 关键仿真方法 主要研究结论

赵淑媛等[41]/
阙权庆[45] C/SiC-GH4169单螺栓单搭接 Tsai-Wu失效准则，刚度折减

高温下预紧力大幅下降；CMC板间隙减小，
金属板间隙增加

赵淑媛等[42] C/SiC-GH4169双螺栓单搭接 Alvaro准则，Tan退化模型
孔边距存在最优值（约为 15 mm），使承载
能力最大；板宽变化导致失效模式改变

韩笑[46] SiCf/SiC-GH4169单螺栓 多尺度建模，虚拟材料法
初始预紧力存在最优区间（对应扭矩为
10 N·m），过高会导致 CMC初始损伤

Zhao 等[44] C/SiC多钉连接 Hashin准则，组合退化模型
Hashin准则与组合退化模型联合使用，

与常温拉伸试验结果吻合最佳

Li等[43] C/SiC多钉连接 最大应力准则
修正理论模拟能够有效预测不同连接方式

（误差小于等于 13%）
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宏观分析方法难以表征细观失效机制及 CMCs组

分交互作用，也无法捕捉结构非均匀性引发的应

力集中。朱宝城[48] 通过 X光成像观察 CMCs螺

栓的内部结构后，建立针刺 CMCs螺栓细观有限

元模型，并模拟预测拉伸载荷下 CMCs螺栓的失

效行为，揭示了细观失效机理，螺纹牙破坏原因

是单向纤维层的层内剪切和纤维簇断裂拔出。然

而细观分析因网格规模庞大导致计算效率低下，

因此，需要综合宏观分析方法与细观分析方法的

优点，高效高精度地分析连接结构。韩笑[46] 发展

了 CMCs-金属连接结构宏细观一体化建模，在孔

边应力集中区域建立细观模型，其他应力均匀区

域建立宏观模型，对 CMCs-金属连接结构高温拉

伸行为进行研究，初始扭矩在 5～10 N·m时，连接

结构拉伸强度上升。初始扭矩在 10～15 N·m时，

连接结构拉伸强度下降，这是由于前半程摩擦力

增加，后半程 CMCs初始损伤和初始变形程度增

加占主要影响因素。

对于螺栓连接结构的耐久性，Park等 [49] 采用

热弹性塑性有限元方法计算了 CMCs与金属连接

在热循环下螺栓接头中产生和保留的残余应力。

计算结果表明，金属-CMCs螺栓接头中 CMCs侧

的残余应力通常随着热循环中峰值温度的升高而

增加。此外，热循环中的峰值温度越高，沿 CMCs

侧界面终点附近的应力奇异性的强度和系数的值

就越高。Dhimole等 [50] 研究了 CMCs涡轮叶片燕

尾型榫接结构疲劳失效，基于应力减少损伤策略

计算得到，CMCs叶片与 Ti合金相比，具有更长

的寿命和更大失效应力。循环载荷产生的最大交

变应力CMCs为 147.17 MPa，Ti合金为 192.78 MPa，

CMCs的应力比 Ti合金低约 24%。疲劳寿命比

Ti合金高约 31%。

对于 CMCs-合金螺栓连接结构动力学数值模

拟方法，接触建模不准确可能导致整体分析中出

现较大误差，因此其关键难点主要在于结合面的

建模，即研究螺栓连接的接触机理，并构建高精

度连接模型。目前，针对复合材料螺栓连接结合

面建模方法主要包括接触单元法、弹簧阻尼法、

虚拟材料法等。郝秉磊等[51] 在模拟 Cf/SiC陶瓷

基复合材料螺栓接触区域时，通过在有限元模型

 

(a) 不同预紧力下的载荷位移曲线 (b) 不同间隙量下的载荷位移曲线

(c) 不同温度下的载荷位移曲线 (d) 结构最终失效载荷随温度的变化曲线
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图 16    不同因素对连接结构强度的影响[45]

Fig. 16    Influence of different factors on the strength of the connection structure[45]
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中对接触单元定义不同的接触算法和常数来解决

接触状态变化的非线性问题。对螺栓与试件的接

触区域采用接触面分离处理方法，对上下两试件

与螺母的接触面采用黏结处理。计算了 Cf/SiC螺

栓连接件前 6阶模态固有频率及振型。方自文[52]

将螺栓连接部刚度、阻尼等效应用于连接层模型，

模拟结合部力学性能，仿真了复合材料板前 6阶

固有频率与实测值偏差低于 4.22%。韩笑[46] 通过

引入薄层单元虚拟材料描述结合面状态，通过改

变虚拟材料的材料参数模拟结合部的力学特性，

结合形函数插值法和优化算法，解决了 CMCs-金
属连接结构结合部精确建模的问题，可在不同温

度、预紧力情况下预测连接结构模态参数。

综上所述：CMCs-金属连接结构在工程应用

中涉及强度、振动和疲劳等问题，高精度的数值

计算模型是研究的基础。研究人员逐步建立了

以 Tsai-Wu、Alvaro、Hashin等为主的失效准则，

通过退化模型策略进行渐进损伤分析；通过弹簧

阻尼法、虚拟材料法等进行振动特性分析；并基

于此，开展了预紧力、温度、几何参数等影响因素

研究。但针对具体结构，在疲劳、蠕变等方面还

有待于进一步研究。

 2.2   连接结构试验验证

经过结构设计后，需要通过一系列试验验证

连接结构的强度及寿命，由于热失配效应高温下

连接结构会发生预紧力松弛，高温预紧力松弛认

识不足是连接结构强度失效的重要原因。因此预

紧力的测量是连接结构试验中的核心环节，而目

前基于应变片、力传感器等常规的常温预紧力定

量测试在高温下使用受限[53]，需采用间接测试，例

如采用固有频率的模态参数改变响应判断预紧

力。谭志勇等[38] 通过随机振动试验，研究发现，

800 ℃ 下普通螺栓连接结构基频由常温 11.4 Hz
降至 0 Hz，热适配螺栓由 11.7 Hz升高至 12.6 Hz，
依据基频评估预紧力验证了热适配螺栓高温抗松

弛的效果。而基于参数改变的间接测量只能定性

反应预紧力变化，无法准确定量测试预紧力。韩

笑[46] 发展了一种基于测量套筒的预紧力测试方

法，高温下通过 DIC（digital image correlation）非接

触测量技术测量套筒侧边应变片应变，实现定量

测量连接结构高温预紧力，并验证了有套筒连接

结构高温预紧力在 10 N·m和 15 N·m初始扭矩下

均比无套筒连接结构大 2 kN左右。

为了保证连接结构强度，需要对预紧力进行

设计，为了在带有 CMCs的螺栓连接上设置足够

的预紧力，必须得到螺栓连接的相应摩擦因数，

从而计算拧紧扭矩。因此，德国 HiPOC（high per-
formance oxide ceramics）计划 CMCs燃烧室设计

中对连接结构进行了拧紧力矩试验[54]，设计了用

于测试 M5镍铁合金螺栓连接摩擦因数的装置，

见图 17。测试表明 CMCs与螺栓连接的摩擦因

数为 0.34～0.39，由此确定螺栓连接结构的的拧

紧力矩，保证了连接结构的强度。
  

带垫圈的铬镍铁合金螺钉

CMC板

带垫圈的
测力环

螺母

图 17    用于测试螺栓摩擦因数的试验装置[54]

Fig. 17    Experimental setup for testing the coefficient of

friction of bolts[54]
 

除了预紧力影响连接结构强度，还需要对连

接结构进行复杂载荷下的振动特性进行试验验

证。HiPOC计划中对简化的燃烧室连接结构进

行了振动测试，见图 18，将 CMCs件与振动台通

过所设计的“夹子”式螺栓连接，金属辅助砝码模

拟燃烧室结构质量。试验目标是研究连接系统是

否能够承受燃烧室由于燃烧不稳定和热气复杂流

动产生的振动载荷。对连接结构以 160 Hz的特

征频率振动 1、10、40 h之后，测试松开扭矩。结

果表明连接结构在 40 h内对热气测试期间的振

动载荷显示出相当稳定的松动扭矩，有良好的振

动稳定性。

Wulz等 [39] 通过拉伸试验验证了所提出的

TSF连接件强度和寿命，在标准温度 820 ℃ 和极

限温度 1 150 ℃ 分别施加了拉伸载荷，最大载荷

为 15 kN，冷却后均观察到连接结构处于良好状
 

振动台
硬质金属辅助砝码

“夹子”
式螺栓CMC板

图 18    CMCs连接结构振动台测试[54]

Fig. 18    Shaker test of CMCs connection structure[54]
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态。同时进行了寿命测试，试验样品在 1 150 ℃、

最大载荷为 15 kN、全大气压条件下运行了约 9 h，
完成了 66次试验循环，如图 19所示，未出现损伤，

验证了 TSF连接件的可行性。
 
 

载
荷

/k
N

66次循环耗时9.2 h
15

10

5
0

时间/h
0 0.5 1 9.5

单次循环耗时8.5 min

图 19    TSF方案寿命预测[39]

Fig. 19    Life prediction of TSF scheme[39]
 

对于应用于发动机上的连接结构，具体的试

验验证要更加复杂。需要考虑连接结构的具体服

役环境进行针对性的试验。日本 IHI公司对

SiCf/SiC实心涡轮导向叶片进行了弯曲测试和整

机测试[55]，如图 20所示，弯曲测试证明叶片的断

裂载荷（4 100 N）要远大于实际运行中所承受的

气动力（575 N），通过螺栓连接将实心 CMCs导叶

安装在 IHI-IM270燃气轮机的第三级涡轮上进行

了发动机测试。后续在整机测试中，叶片在

1 050 ℃ 的进口温度下安全工作 413 h，未出现损

伤，达到预期效果。

对于特殊设计的连接结构需要特殊的试验验

证。NASA GRC（Glenn Research Center）与 GE公

司对合作研制的 Cf/SiC转子叶片根部榫头结构的

进行了拔出试验[56]，CMCs叶片根部采用燕尾型

榫头结构，通过榫槽插接的方式固定在金属涡轮

盘外环上，通过榫卯互锁配合可以降低热线膨胀

系数不匹配对涡轮盘造成的影响。试验采用数字

图像相关方法监测发现榫头损伤存在两种失效模

式，如图 21所示，第一种对称失效模式最终使颈

部最短处贯穿失效，第二种非对称失效模式使榫

头单侧失效。
 
 

(a) 破坏模式1

(b) 破坏模式2

图 21    CMCs涡轮叶片榫头拔出破坏模式[56]

Fig. 21    Failure mode of CMCs turbine blade tenon pull-out[56]
 

数值模拟与试验验证构成了 CMCs-金属连接

技术从设计走向应用的基石。在仿真领域，多尺

度建模已成为精准捕捉复合材料非线性力学行为

的关键手段，宏观均质化模型与孔边细观损伤模

型的结合，较好地平衡了计算效率与模拟精度。

以 Tsai-Wu、Hashin和 Alvaro等为代表的损伤模

型，分别从唯象和物理机制角度描述了 CMCs的
复杂失效行为。试验验证则涵盖了从基础的材料

摩擦因数测试、组件级的预紧力松弛测试，到振

动、弯曲、热疲劳测试，到子系统级的整机考核，构

成了一个逐级递进的阶梯验证。当前研究的瓶颈

在于模型预测精度与试验验证能力的双向提升。

在仿真层面，如何将微观的界面损伤、氧化与环

境退化效应耦合进宏观模型，是实现长寿命精准

预测的关键。在试验层面，发展能在真实工况下

对连接界面进行原位、定量监测的技术至关重要。

 3    连接结构在发动机中的应用

目前，CMCs在航空发动机热端部件的应用

 

力 力

A CMC
叶片

拉伸器

A A-A

与发动机相同的
悬臂式安装系统

图 20    日本 IHI公司制备的 CMCs导叶弯曲试验[55]

Fig. 20    CMCs guide vane flexure test prepared by

IHI in Japan[55]
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广泛，例如燃烧室火焰筒、涡轮导向叶片、涡轮叶

片叶盘等[57-59] 均含有 CMCs结构。这些结构的应

用都离不开连接结构的设计，其中关注较多的是

CMCs燃烧室火焰筒以及CMCs导叶与金属的连接。

 3.1   CMCs火焰筒与金属结构连接

燃烧室是燃油和高温燃气混合燃烧的区域。

燃烧室在高温、大载荷条件下工作，持久的高温、

不均匀的温度场导致燃烧室组件易发生不可逆的

变形或热疲劳，其载荷特征为高温持久和高温变

形。20世纪 80年代后的发动机中基本均采用环

形燃烧室[60]，采用 CMCs火焰筒的燃烧室可以承

受更高的热载荷和减轻结构质量[61]，如图 22是一

种 CMCs环形燃烧室[62]，由 CMCs内壁、CMCs外
壁和金属头部构成，金属头部集成了燃料喷嘴旋

流器等结构，并在两端与 CMCs内外壁通过金属

套环与螺母加弹性垫片、弹性元件的方式连接。

在 CMCs环形燃烧室设计中，一般需要考虑 CMCs
火焰筒内外壁与金属头部和尾部固定处的连接。

 
 

燃油喷嘴燃油喷嘴 外帽罩外帽罩
燃烧室外机匣燃烧室外机匣

金属螺母金属螺母
弹性垫片弹性垫片

弹性件弹性件
扩压器扩压器 CMC外壁CMC外壁

挡溅盘挡溅盘
CMC内壁CMC内壁头部转接段头部转接段

金属套环金属套环 CMC内壁CMC内壁
旋流器旋流器

弹性件弹性件

内帽罩内帽罩 燃烧室内机匣燃烧室内机匣

图 22    一种 CMCs燃烧室结构[62]

Fig. 22    A combustion chamber structure of CMCs[62]
 

CMCs材料除了用于燃烧室的火焰筒外壳，也

可以用于火焰筒内的衬片，此时火焰筒壁由外层

金属壁面和内部 CMCs衬套组成，如图 23所示[63]，

CMCs固定在火焰筒内壁面直接与高温燃气接触，

利用其优异耐高温特性承受热载荷，金属外壳承

受结构力载荷，并与上下游组件连接。CMCs衬

套和金属火焰筒壁间的缝隙可以流入空气，对火

焰筒进行冷却。需要考虑 CMCs衬套与金属外壳

的连接。通常采用在衬套上开通孔的形式，设计

特殊的螺栓结构连接。

杨眉等[64] 设计了一种 CMCs燃烧室组件，用

于改善 CMCs火焰筒和金属零件连接处因膨胀

量不同产生较大应力而导致结构失效的情况，如

图 24所示，连接结构采用了互锁配合和弹性过渡。

在 CMCs外壁头部固定件包括夹持爪与转接部，

它们通过螺栓连接，CMCs外壁与金属头部通过

夹持爪和夹持部夹紧互锁，波形弹性件轴向抵住

夹持爪和夹持部，并允许夹持部径向滑动，内壁

以类似的形式与内罩连接。尾部的连接同样使用

弹性件，抵住尾部固定件，并允许火焰筒轴向移

动。因此，火焰筒膨胀时，头部释放径向约束，尾

部释放轴向约束，共同释放变形能量，且壁面和

固定件间留有间隙，可释放不匹配的热变形，避

免连接处的较大应力。

对于 CMCs衬套和金属外壳的连接，Ozaki[65]

设计了一种不需在衬套开孔的连接方式如图 25

所示，采用了弹性元件过渡连接方式。CMCs衬

套从外壁表面外伸出部分连接区域，在 CMCs外

伸连接区域开孔，通过带弹性元件的螺栓与金属

外壳连接，在燃烧室内温度升高的过程中，外伸

连接区域由于不直接与高温燃气接触，避免了连

接区域的高温热失配，同时弹性件也有效释放了

连接区域的热膨胀，因此此结构有效提高了燃烧

室衬套内表面的耐热性，减少了连接结构数量，

有效减轻结构质量。

 

金属火焰筒壁

CMC衬片

CMC衬片

金属火焰筒壁

连接结构

图 23    一种含有 CMCs衬片的火焰筒结构[63]

Fig. 23    A structure of flame barrel with CMCs lining[63]
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除了环形燃烧室，CMCs管型火焰筒也需要

考虑与金属的连接，如图 26所示，CMCs管型火焰

筒通常采用分体式设计，在筒身采用 CMCs材料，

而头部采用金属材料，因此，在连接结构设计上需

要考虑与上游及下游的金属组件连接。图 27是

德国联邦教育和科技部制备出的 CMCs管式燃烧

室[54]，采用过渡连接结构。上游的金属连接系统

包括 8个含两个螺栓的夹子式连接结构，将燃烧

室与上游的金属组件通过两个螺栓过渡连接。上

游组件的轴向力通过轴向螺栓传递到连接结构，

再通过径向螺栓传递到 CMCs火焰筒，这种两个

90°相交的夹子式螺栓连接可以将两个互相垂直

的面连接起来，并通过应力多次传递卸载过渡的

方式，有效释放连接结构部分方向的约束，释放

热膨胀。

 3.2   CMCs涡轮导叶与金属结构的连接

涡轮导叶位于燃烧室出口处，承受高温、高

速的燃气冲击，载荷特征呈现热-气动-机械载荷

的深度耦合。涡轮导叶耐热要求高，使用 CMCs
可提高耐热性，但同时对连接结构的高温强度提

出了更高的要求。高压涡轮导叶的内、外环靠燃

烧室内外机匣支撑，因此导叶前端需要与火焰筒

连接，外环后端通常与涡轮机匣连接，内环有时

还需要与封严环连接。具体需要的连接结构如

图 28所示 [66]。CMCs用作涡轮导叶片承力有限，

常在内部使用高温合金作为骨架增加强度，因此

CMCs叶片还需要考虑与内部金属结构进行连接。

涡轮导叶与机匣的连接通常采用在导叶上缘

板开孔的方式，与金属机匣通过螺栓连接。图 29
是西北工业大学制备的二维平纹机织 Cf/SiC双联

涡轮导叶[67]，叶片为实心 CMCs叶片，上方大小不

一的开孔为预留安装在机匣的螺栓孔。其中两个

盲孔用于安装定位，两个大螺栓孔用于穿过高强

度螺栓，直接固定 CMCs导叶与金属机匣，并对螺

栓孔留足间隙预留热膨胀空间。一个锥形沉孔确

保连接表面平整，优化气动外形，并分散对 CMCs

 

螺栓螺栓螺栓 头部固定件头部固定件头部固定件
外夹持爪外夹持爪外夹持爪

CMC外壁CMC外壁CMC外壁
外支承件外支承件外支承件外罩外罩外罩

外夹持部外夹持部外夹持部 CMC外壁CMC外壁CMC外壁
弹性件弹性件弹性件

弹性件弹性件弹性件

头部转接段头部转接段头部转接段 CMC外壁CMC外壁CMC外壁尾部固定件尾部固定件尾部固定件
外罩外罩外罩

头部转接段头部转接段头部转接段

尾部尾部尾部
固定件固定件固定件

CMC内壁CMC内壁CMC内壁

内罩内罩内罩

头部转接段头部转接段头部转接段 弹性件弹性件弹性件

弹性件弹性件弹性件

CMC内罩CMC内罩CMC内罩 CMC内壁CMC内壁CMC内壁

内夹持部内夹持部内夹持部
内罩内罩内罩 内夹持爪内夹持爪内夹持爪 内支承件内支承件内支承件
螺栓螺栓螺栓 头部固定件头部固定件头部固定件

图 24    CMCs火焰筒与金属内罩连接结构[64]

Fig. 24    Connection structure between CMCs flame barrel and

metal inner cover[64]

 

螺栓紧固件

外伸连接区域 金属外壳

弹性元件
CMC燃烧室衬套

图 25    无需衬套开孔的 CMCs衬套连接结构[65]

Fig. 25    Connection structure of CMCs bushings without

bushing openings[65]

 

连接处
旋流器

筒身

头部 后支撑

金属
CMCs

图 26    CMCs火焰筒分体式设计结构[46]

Fig. 26    Split design structure of CMCs flame cylinder[46]

 

“夹子”式
连接结构

尾部
支撑件

CMC管式燃烧室

图 27    包含连接组件的 CMCs火焰筒整体[54]

Fig. 27    Whole flame barrel of CMCs with connecting

components[54]
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表面的应力。多个孔型设计通过分工与协同，共

同确保了连接结构的强度。

CMCs导叶与内部金属结构的连接，通常在

螺栓连接的基础上，采用冷却手段降低连接区域

的温度从而减轻高温热失配。GE公司 2021年采

用MI（melt infiltration）工艺制备了 SiCf/SiC涡轮

导向叶片，见图 30[68]，该导叶片内部采用金属支

撑作为承力结构，在外层 CMCs与内部金属之间

施加稀土硅酸盐环境阻隔涂层降低金属支撑的温

度，通过降低连接结构的温度，来减轻高温对连

接结构的影响，避免连接区域应力复杂而失效。

内部金属支承结构伸出安装边，通过导叶上的安

装座，用 5个螺栓和内部金属支撑与 CMCs导叶

外壳连接，多个螺栓避免应力集中，分散了应力，

提高了连接结构承载强度。

宋伟等[69] 设计的一种陶瓷基复合材料涡导

叶片如图 31所示，其叶身为空腔结构，叶身侧壁

上开设了气膜孔，且在空腔结构中布置了金属导

流管，向导流管中通入冷却气流可以降低导叶温

度，减少气膜孔数量，降低对 CMCs材料纤维完整

性的破坏。金属导流管通过螺栓紧固件与叶身的

根部和尖部连接，金属导流管侧壁具有多处 Ω型

波纹突出部位和多个鼓包，它们一方面可以实现

定位，防止颤振带来的损伤，一方面波纹突出部

位具有较大变形能力，可以依靠变形吸收金属导

流管和 CMCs叶身变形不协调产生的较大应力。

通过冷却连接区域和弹性过渡，解决异质材料热

失配问题。
  
螺栓紧固件 导流管 上缘板

叶身

上缘板 导流管

叶身

下缘板

下缘板

图 31    内部含金属导流管的 CMCs涡轮导叶[69]

Fig. 31    CMCs turbine guide vanes with metal deflector inside[69]
 

从发动机应用实践来看，连接结构的设计逻

辑始终遵循着功能驱动的原则。燃烧室部件由于

其大尺度变形的特点，倾向于采用柔性连接与可

释放约束的机构设计，如能释放约束的弹性波形

环、柔性夹持机构以及具有多向自由度的“夹子”
式连接；而涡轮导叶在协调热变形的同时，更需

要保证气动外形的精确性与高周疲劳强度，因此

 

与涡轮机匣或火焰筒
尾部固定件连接

与涡轮机匣连接

导向叶片

与封严环连接

与火焰筒内壁固定件
或机匣支承结构连接

图 28    导叶连接结构示意图[66]

Fig. 28    Schematic diagram of guide vane connection

structure[66]

 

(a) 整体形貌 (b) CT扫描图

图 29    Cf/SiC双联涡轮导叶[67]

Fig. 29    Cf/SiC double-turbine guide vane[67]

 

金属支撑

上缘板

CMC外壳

下缘板

图 30    GE公司设计与制备的金属-CMCs涡轮导向叶片[68]

Fig. 30    Metal-CMCs turbine guide vanes designed and

fabricated by GE Company[68]
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多采用锥形配合与多钉布局等更具刚性的连接方

案。这种差异化的设计思路充分体现了工程应用

中针对特定工况的定制化设计思维。成功的连接

设计必然是针对部件的具体热、力、振动载荷环

境、功能需求而进行的针对性设计，其有效性必

须通过系统级的集成验证来最终确认。

 4    结　论

陶瓷基复合材料与金属连接结构的研发已成

为航空发动机热端部件研制的关键环节。为攻克

异质材料热失配这一核心难题，已发展出过渡区

域配合、间隙设计、互锁配合和热适配螺栓 4大

类设计思路。它们从材料、几何、结构等不同维

度提出解决方案，并呈现出从被动补偿到主动适

应、从单一优化到一体化设计的清晰演进脉络。

高保真的多尺度仿真与多层次试验验证构成了本

研究领域的方法论基础，目前的突破点在于发展

能够耦合环境效应、具备高预测精度的数字孪生

模型，以及能够在极端环境下进行原位、定量测

量的先进试验技术。未来，设计思路上将更加注

重系统一体化思维，未来连接结构不再仅仅是机

械固定的节点，而是演变为集热变形协调、力载

荷传递、高温热防护、冷却气流组织于一体的多

功能平台。例如，引入冷却导流管或环境热障涂

层，是将热管理功能与机械连接深度融合；而将

连接点从直接受高温燃气冲击的区域转移至温度

较低的部位，则体现了在系统架构层面进行优化

的设计思维。这些通过验证的结构表明，通过主

动将连接设计与发动机的冷却、密封等系统协同

考量，能够更有效地驾驭 CMCs与金属的热失配

矛盾，最终实现热端部件在极端环境下的长时、

可靠服役。未来连接技术的进一步发展必将更紧

密地与发动机的整体系统设计相交织，同时在保

障连接可靠性时兼顾质量、成本、可制造性与可

维护性，实现多目标协同优化，推动连接结构设

计从实验室走向工程化，成为提升推进系统综合

性能的关键一环。
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