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纤维增强涡轮轴结构失效模式

分析方法及试验验证
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摘　　　要：针对连续纤维增强复合材料涡轮轴结构失效模式分析问题，基于宏细观力学跨尺度分析方法，

建立细观力学代表性体积元（ＲＶＥ）模型，通过编程模拟实现模型的周期性边界条件，计算纤维增强复合材料应

力响应，将其均值应力转化为真实应力，确定失效包线。建立连续纤维增强轴结构力学模型，计算轴结构在扭转

载荷下的应力响应。通过复合材料层合板主偏轴关系应力转化，将危险单元各方向宏观应力响应计算结果转化

到细观力学ＲＶＥ模型上，即为细观力学ＲＶＥ模型受载情况。结合细观力学失效边界确定复合材料轴结构危险

位置失效模式，当扭转载荷达到５０００～５５００Ｎ·ｍ之间，复合材料最外层即层６（＋４５°）首先达到基体拉伸失效

载荷。开展复合材料轴结构失效模式试验，在扭转载荷达到６０００Ｎ·ｍ时，声发射信号相互叠加，大部分均为中

频信号，中频信号多为基体、界面开裂信号。与模拟仿真计算结果对比分析，验证连续纤维增强复合材料涡轮轴

结构失效模式分析方法的有效性。利用所建立模型预测了某型发动机低压涡轮轴的失效载荷及失效模式。
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　　新一代航空发动机设计要求中，在不改变结

构布局前提下，减重增效将成为最终目标，因此

必须考虑新型材料［１］。连续纤维增强金属基复

合材料由于其种种优异性能而备受国内外航空

发动机研究人员的重视与青睐，目前已在国外

Ｆ１１９发动机上应用，国内也陆续开展相关研究

工作［２４］。航空发动机低压涡轮轴在发动机中是

重要的传动部件，起到连接、传递及承载作用，

工作条件及环境十分恶劣，连续纤维增强金属

基复合材料轴结构在发动机中是十分重要的，

破坏模式复杂多样。因此，开展纤维增强复合

材料轴结构的失效模式分析方法研究是纤维增

强金属基复合材料应用于航空发动机低压涡轮

轴结构设计的基础［４６］。

纤维增强复合材料涡轮轴结构失效模式分析

方法研究现状的分析，既要考虑到纤维增强复合

材料失效模式分析方法的研究现状，又要考虑到

轴类结构失效模式分析特点。英国诺丁汉大学的

Ｈｙｄｅ等针对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［７］。美国ＧＥ公司在２００３年已完成ＳｉＣ／Ｔｉ

复合材料轴结构的制造，纤维体积分数为３５％，

并进行力学性能及疲劳寿命试验，后继完成全尺

寸试验件试验任务［８］。

关于复合材料失效分析理论和试验研究，目

前主要研究对象是复合材料层合板结构。１９９１

年，英国学者 Ｈｉｎｔｏｎ等先后组织了两届 ＷＷＦＥ

（ＷｏｒｄｅＷｉｄｅＦａｉｌｕｒｅＥｘｅｒｃｉｓｅ，即“复合材料破坏

奥运会”），只考虑了面内二维载荷，结果表明失效

模式不能完全表征出来。ＷＷＦＥⅡ评估了复合

材料在三维应力状态下的失效状况，由于试验复

杂、费用昂贵及试验参数缺乏，针对三维应力状态

下的失效包线是否闭合的问题，各失效理论之间

还有争论。黄争鸣从组分材料出发进行了复合材

料强度预报既能节省大量的材料选型和试验费

用，又能极大简化复合材料的研制流程，贡献较

大［９１６］。目前，复合材料细观力学失效理论主要

包括Ｃｈａｍｉｓ、Ｍａｙｅｓ、ＴｓａｉＨａ、Ｃａｒｒｅｒｅ和桥联理

论。Ｈａｕｓｍａｎｎ、Ｄｕｄａ、Ｈｉｎｔｏｎ、Ｅｃｈａａｂｉ等利用

ＭＭＦ理论（ｍｉｃｒｏｍｅａｃｈａｎｉｃｓｏｆｆａｉｌｕｒｅｔｈｅｏｒｙ），并

结合经典层合板理论对树脂基复合材料的失效模

式进行了预测，认为运用 ＭＭＦ理论能够尽可能减

少经验参数的运用，提高预测结果的准确性［１７２０］。

本文根据复合材料失效分析理论，建立细观

力学模型，计算并分析复合材料细观结构失效包

线；结合复合材料轴结构力学性能分析结果，采用

宏细观综合分析方法，开展复合材料轴结构失效

模式分析，最终对其进行试验验证。

１　理论分析

１１　失效模式破坏准则

连续纤维增强金属基复合材料轴结构是由多

层纤维增强复合材料层叠合成的圆筒结构。其
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中，金属是各向同性的材料，纤维增强金属基复合

材料是各向异性材料。纤维增强金属基复合材料

轴结构采用纤维缠绕工艺制备而成，按照材料结

构尺度从小到大依次分为单胞代表性体积元

（ＲＶＥ）、周期性排列ＲＶＥ、单层材料、叠层材料四

个研究尺度，如图１所示。

图１　纤维增强金属基复合材料轴结构研究尺度

Ｆｉｇ．１　Ｆｉｂｅｒｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄｍｅｔａｌｍａｔｒｉｘｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓｈａｆｔｓｓｔｒｕｃｔｕｒｅｒｅｓｅａｒｃｈｓｃａｌｅ

　　纤维在金属基复合材料中呈均匀的周期性

排布，为了研究纤维和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，即 ＲＶＥ。

连续纤维增强涡轮轴失效模式分析，从宏观尺

度的力学性能分析过渡到细观力学 ＲＶＥ失效

模式分析。

纤维增强金属基复合材料轴结构细观力学失

效模式分析是通过轴结构力学性能分析结果与纤

维、基体等组分材料的强度参数，从而研究轴结构

宏观载荷与细观结构失效模式之间关系的过程。

复合材料轴结构细观力学失效模式分析，主要包

括三个方面的内容：一是细观结构ＲＶＥ模型失

效包线的计算；二是宏观轴结构危险点应力、应变

识别；三是细观 ＲＶＥ模型载荷的获取。宏观轴

结构危险点的应力、应变可以由经典层合板理论

获取。细观结构ＲＶＥ模型所承受的载荷可以通

过单层材料的主、偏轴转换公式获得。细观结构

ＲＶＥ模型失效包线的计算需要确定组分材料失

效强度，并选取合适的细观力学失效准则。最大

应力失效准则是根据各应力分量与各方向失效强

度判断失效的失效准则，它将各应力分量与相应

方向的材料失效强度值进行对比，从而判断失效

情况。针对复合材料细观结构的失效问题，三维

失效问题的最大应力准则如下［２１］：

犲ｔ１ ＝
σ１１

σ犡，ｔ
， σ犡犡 ≥０； 犲ｃ１ ＝

σ犡犡

σ犡，ｃ
，σ犡犡 ＜０

犲ｔ２ ＝
σ犢犢

σ犢，ｔ
， σ犢犢 ≥０； 犲ｃ２ ＝

σ犢犢

σ犢，ｃ
， σ犢犢 ＜０

犲ｔ３ ＝
σ犣犣

σ犣，ｔ
， σ犣犣 ≥０； 犲ｃ３ ＝

σ犣犣

σ犣，ｃ
， σ犣犣 ＜０

犲４ ＝
τ犡犢
犛犡犢

；犲５ ＝
τ犢犣
犛犢犣

； 犲６ ＝
τ犡犣
犛

烅

烄

烆 犡犣

其中σ犡犡、σ犢犢 和σ犣犣 为正向应力，τ犡犢、τ犢犣 和τ犡犣 为

切向应力，σ犡、σ犢、σ犣 为各方向的失效强度，下角标

ｔ表示拉伸，ｃ表示压缩，犛犡犢、犛犢犣、犛犡犣 分别为各方

向的剪切失效强度。犲犻（犻＝１，…，６）为应力分量与

各自失效强度的比值。犲犻 （犻＝１，…，６）与失效之

间有如下关系：

犲犻＝
＞１ 失效

≤１
｛ 不失效

　（犻＝１，…，６）

１．２　周期性边界条件

连续纤维增强金属基复合材料细观力学中，

认为纤维呈周期性排布，轴结构的失效模式分析

从宏观结构过渡到细观单胞ＲＶＥ，周期性排列的

ＲＶＥ既要保证相邻的位移场的连续性，又要保证

应力连续传递［２２］。

如图２所示，ＲＶＥ的简化几何模型是边长为

犪的立方体，犃犻（犻＝１，２，…，８）表示ＲＶＥ各顶点，

犈犻（犻＝１，２，…，１２）表示各棱边。分别用犆犻犼为

ＲＶＥ各个边界面。

当ＲＶＥ在最初未变形时，设 犕犙１、犕犙２ 分别

为ＲＶＥ初始模型面犆ｌ、面犆ｒ上对应点犙１、点犙２

７２４１
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图２　纤维增强复合材料ＲＶＥ简化表述

Ｆｉｇ．２　ＦｉｂｅｒｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅＲＶＥ

ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎ

的位置向量，犕犃１、犕犃２ 为初始模型顶点犃１、顶点

犃２ 的位置向量，犜犙１、犜犙２ 为ＲＶＥ初始模型面犆ｌ、

面犆ｒ上点犙１、点犙２ 的形状向量。则有

犜犙１ ＝犕犙１－犕犃１ （１）

犜犙２ ＝犕犙２－犕犃２ （２）

　　当ＲＶＥ发生变形后，犖犙１、犖犙２ 分别为ＲＶＥ

面犆ｌ、面犆ｒ 上任意一点犙１、点犙２ 的位置向量，

犖犃１、犖犃２ 为对应顶点犃１、顶点犃２ 的初始位置向

量，犘犙１、犘犙２ 为ＲＶＥ面犆ｌ、面犆ｒ上点犙１、点犙２的

形状向量。则有

犘犙１ ＝犖犙１－犖犃１ （３）

犘犙２ ＝犖犙２－犖犃２ （４）

　　根据ＲＶＥ位移连续条件，其模型对应边界

的变量始终保持相同，即

犜犙１ ＝犘犙１ （５）

犜犙２ ＝犘犙２ （６）

　　当ＲＶＥ发生变形后，犚犙１、犚犙２ 分别为ＲＶＥ

面犆ｌ、面犆ｒ对应点犙１、点犙２的位移向量，犚犃１、犚犃２

为对应顶点犃１、顶点犃２ 的位移向量，则

犖犙１ ＝犕犙１＋犚犙１ （７）

犖犙２ ＝犕犙２＋犚犙２ （８）

犖犃１ ＝犕犃１＋犚犃１ （９）

犖犃２ ＝犕犃２＋犚犃２ （１０）

综合以上各式可得

犚犙２ ＝犚犙１＋（犚犃２－犚犃１） （１１）

　　同理，对于面犆ａ、面犆ｆ上的点犙３、点犙４，犚犙３、

犚犙４ 为对应点犙３、点犙４ 的位移向量，犚犃４ 为ＲＶＥ

变形后顶点犃４ 的位移向量，则有

犚犙４ ＝犚犙３＋（犚犃４－犚犃１） （１２）

　　对于面犆ｄ、面犆ｕ上的点犙５、点犙６ 的位移向

量，犚犙５、犚犙６ 为对应点犙５、点犙６ 的位移向量，犚犃５

为ＲＶＥ变形后犃５ 的位移向量：

犚犙６ ＝犚犙５＋（犚犃５－犚犃１） （１３）

　　由式（１１）、式（１２）和式（１３）可得，ＲＶＥ变形

过程中，对称面内节点位移全部可以由其对称面

内相应节点确定。

ＲＶＥ在其相对面上满足应力大小相等、方向

相反，才可以充分确保应力场在相邻ＲＶＥ间是

连续而不间断的。当ＲＶＥ产生变形后，其犢 方

向由ＲＶＥ单元应力连续条件可知，ＲＶＥ单元变

形外界面的应力分量可以用下式表示：

σ＋－σ－＝０ （１４）

τ＋－τ－＝０ （１５）

其中σ为犢方向对应面上法向力，τ为犢方向对应

面上切向力，＋与－为犢方向任意两个边界相对

平行面。

在具有周期性ＲＶＥ的复合材料中，犢 方向位

移可以用下式表示［２１］：

狊犢 ＝珋ε犢犢＋狊°犢 （１６）

其中珋ε犢是具有周期性ＲＶＥ在犢方向的平均应变；

珋ε犢犢 是为了体现复合材料ＲＶＥ周期均匀性的位

移场；狊°犢即ＲＶＥ在犢 方向的位移修正量，该变量

由复合材料内部组成结构决定，针对长纤维增强

结构，此变量在该结构中具有全局周期性特点，则

在复合材料结构中取其中任意的ＲＶＥ，则该单元

在边界上应有

狊＋犢 －狊
－
犢 ＝珋ε犢Δ犢 （１７）

　　若已定义复合材料ＲＶＥ具有周期性，则Δ犢

应为常量，珋ε犢 是复合材料整体平均应变分量，在

同一材料中，增强体均匀排布的结构中是定值，因

此，珋ε犢Δ犢 为常数。

假设有两个位移犛ａ、犛ｂ 能够同时满足式

（１７），则ＲＶＥ对应的边界位移差为

Δ犛＝犛犪－犛犫 （１８）

　　由最小应变能原理，若最小应变能达到最小

值，则有Δ犛＝０，此时，当 ＲＶＥ施加位移边界条

件时仅有一个解。

图３是单项纤维增强复合材料ＲＶＥ的平面

结构，如图３所示。

在图 ３ 中 对 复 合 材 料 结 构 犜ａ犜ｂ犜ｃ犜ｄ、

犜ａ犜ｅ犜ｋ犜ｇ、犜ｅ犜ｂ犜ｈ犜ｋ 等施加位移连续边界条

件，若假设该ＲＶＥ不能满足应力连续，则对单元

犜ａ犜ｂ犜ｃ犜ｄ存在

σａｇ≠σｂｈ （１９）
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图３　具有两个ＲＶＥ单元可选的二维周期性结构

Ｆｉｇ．３　Ｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｐｅｒｉｏｄｉｃｓｔｒｕｃｔｕｒｅｗｉｔｈ

ｔｗｏｃｈｏｉｃｅｓｏｆＲＶＥｓ

式中σａｇ为边界犜ａ犜ｇ 法向应力，σｂｈ为边界犜ｂ犜ｈ

法向应力。而对ＲＶＥ，犜ａ犜ｅ犜ｋ犜ｇ则存在

σ′ｂｈ≠σｅｋ （２０）

式中σ′ｂｈ为边界犜ｂ犜ｈ右侧法向力。

由式（１９）和式（２０），则有

σ′ｂｈ≠σｂｈ （２１）

　　式（２１）显然与实际情况不符合，若前文假设

不成立，则ＲＶＥ可确保满足法向应力连续条件。

同理，用此方法可以证明切应力连续条件同时成

立。综上所述，对于具有周期性排列的 ＲＶＥ施

加位移连续边界条件时，对应的应力连续边界条

件自动满足。

２　复合材料涡轮轴细宏观失效

模式分析

２１　细观力学失效准则临界值的确定

复合材料轴结构在承受扭转载荷的条件下，

对于任意排列角度的复合材料单层板，其细观

ＲＶＥ承受的载荷可以由宏观决定。复合材料轴

结构在宏观扭转载荷作用下进行响应计算，得到

轴结构危险位置单元各方向主应力响应，将主应

力进行转化，可得到该单元沿纤维方向（纵向）与

垂直于纤维方向（横向）的应力，通过宏细观转化

后，将纵向应力与横向应力作为细观力学 ＲＶＥ

的载荷，具体分解如图４所示。

针对本文的轴结构模型，内、外表面金属层的

寿命远大于复合材料层的寿命［３］。当轴结构在承

受载荷时，首先出现损伤并发生破坏的应该是轴

结构复合材料的增强层，而后轴结构的承载性能

开始大幅度下降，此时结构即将破坏。裂纹扩展

到内、外表面金属层进而导致结构出现失稳最终

破坏。当轴结构的复合材料增强层发生失效后，

图４　复合材料轴宏细观载荷转化

Ｆｉｇ．４　Ｍａｃｒｏｍｉｃｒｏｓｃｏｐｉｃｌｏａｄｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆ

ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｍａｔｅｒｉａｌｓｓｈａｆｔ

该结构已经失去承载能力。因此，本文重点研究

轴结构复合材料层的初始失效模式分析方法。

为研究复合材料轴失效模式，必须确定其失

效包线，即失效边界。从细观力学入手，采用连续

纤维增强钛基复合材料，纤维体积分数为４３％，

国产ＳｉＣ纤维，直径为１００μｍ，纤维与基体的基

本材料性能参数如表１所示
［２３２４］。

表１　计算模型材料参数

犜犪犫犾犲１　犆犪犾犮狌犾犪狋犲犿狅犱犲犾犿犪狋犲狉犻犪犾狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊

模型

材料

弹性模量／

ＧＰａ
泊松比

拉伸强度／

ＭＰａ

压缩强度／

ＭＰａ

ＳｉＣ纤维 ４００ ０．１７ ３８００

ＴＣ４基体 １１９ ０．３ ９７５ １１００

　　根据纤维在基体中实际排列情况，建立六角

形排列ＲＶＥ模型。为模拟ＲＶＥ真实周期性约

束情况，基于周期性边界条件，通过编程模拟实现

ＲＶＥ实约束情况。对 ＲＶＥ模型划分周期性网

格，保证边界网格节点一一对应。仿真计算模型

９２４１
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如图５（ａ）所示，根据宏细观转化方法，细观力学

ＲＶＥ所受载荷情况如图５（ｂ）所示，横向均匀载

荷为犘犡，纵向均匀载荷犘犢。不同的横向与纵向

载荷作用下，ＲＶＥ失效模式呈现出不同的规律，

经计算发现，纤维主要承受沿纤维方向纵向载荷，

而基体主要承受横向载荷。基于最大应力准则，

计算ＳｉＣ／ＴＣ４复合材料的失效包线，分别求出纤

维和基体的均值应力，因纤维中的应力场均匀，其

真实应力与均值应力相同，因此在此将基体的均

值应力转化为真实应力后计算ＳｉＣ／ＴＣ４复合材

料等效性能［２５］。

图５　ＲＶＥ计算模型与载荷情况

Ｆｉｇ．５　ＲＶＥｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌａｎｄｌｏａｄｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

基于控制变量法，首先找到ＲＶＥ在单一载

荷下的失效边界，保持该边界不变，改变另一方向

载荷找到ＲＶＥ在两向载荷作用下的失效边界。

编程迭代计算后，得出ＳｉＣ／ＴＣ４复合材料在两向

载荷作用下的失效包线示意图如图６所示。

图６　ＳｉＣ／ＴＣ４复合材料失效包线示意图

Ｆｉｇ．６　ＳｋｅｔｃｈｏｆｆａｉｌｕｒｅｅｎｖｅｌｏｐｅｏｆＳｉＣ／ＴＣ４

ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｍａｔｅｒｉａｌ

由图６可知，坐标轴的第一象限表示 ＲＶＥ

沿纵向与横向均承受拉伸载荷；第二象限表示

ＲＶＥ沿纵向承受压缩载荷，沿横向承受拉伸载

荷；第三象限表示 ＲＶＥ沿纵向与横向均承受

压缩载荷；第四象限表示 ＲＶＥ沿纵向承受拉

伸载荷，沿横向承受压缩载荷。纤维增强复合

材料细观力学失效包线是一个封闭的曲线，曲

线包围的区域是未失效的区域，曲线之外的区

域是失效区域，各区域对应失效模式如表２

所示。

表２　犛犻犆／犜犆４复合材料失效模式

犜犪犫犾犲２　犛犻犆／犜犆４犮狅犿狆狅狊犻狋犲犳犪犻犾狌狉犲犿狅犱犲

区域
纤维压缩

失效

纤维拉伸

失效

基体压缩

失效

基体拉伸

失效

Ⅰ × √ √ ×

Ⅱ × × √ ×

Ⅲ √ × √ ×

Ⅳ √ × × ×

Ⅴ √ × × √

Ⅵ × × × √

Ⅶ × √ × √

Ⅷ × √ × ×

Ⅸ × × × ×

２２　复合材料涡轮轴结构宏观响应计算

以航空发动机低压涡轮轴为研究背景，主要

研究复合材料轴结构失效模式分析方法，重点考

虑了能够引起低压涡轮轴破坏的主要载荷因素，

即扭转载荷。

纤维增强复合材料轴结构采用国产ＳｉＣ为纤

维增强项，ＴＣ４为基体材料。将复合材料涡轮轴

铺层方式定为±４５°交替方式铺设，复合材料层共

铺设六层，总长度为６０ｍｍ，其中复合材料纤维体

积分数为４３％，每层厚度为０．１３７５ｍｍ，复合材

料轴结构内外表面覆盖ＴＣ４合金材料层。具体

模型尺寸如图７所示，计算模型材料参数如表３

所示［２３２４］。

因复合材料轴结构在径向为“金属复合材

料金属”结构，在扭转载荷（犕）作用下，通过计算

不同层的最大等效应力，确定复合材料轴结构的

危险位置。为确保危险位置计算无误，通过计算

不同载荷作用下轴结构各层的等效应力相应情

况，计算结果如表４所示。

０３４１
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图７　模型尺寸（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．７　Ｍｏｄｅｌｓｉｚｅ（ｕｎｔｉ：ｍｍ）

表３　计算模型材料参数

犜犪犫犾犲３　犆犪犮狌犾犪狋犲犱犿狅犱犲犾犿犪狋犲狉犻犪犾狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊

模型材料
弹性模量

犈／ＧＰａ

泊松比

μ

切变模量

犌／ＧＰａ

ＳｉＣ／ＴＣ４

犈犡 ２３６．４ μ犡 ０．２７ 犌犡犢 ６７．５

犈犢 １７３．８ μ犢 ０．３２ 犌犢犣 ６６．２

犈犣 １７３．８ μ犣 ０．２７ 犌犡犣 ６７．５

ＴＣ４ １１４ ０．３４

　　复合材料轴结构铺层从层１到层６依次由轴

内径向外铺设，层１为复合材料最内层，层６为复

合材料最外层。层１、层３、层５为－４５°铺角铺

层，层２、层４、层６为＋４５°铺角铺层。从表４可

以看出，在扭转载荷作用下，复合材料轴结构的主

要承力部分是复合材料层，内层与外层金属仅承

受较小的载荷。复合材料层从内到外的承力依次

增大，外层承受的载荷最大。随着复合材料轴结

构承受扭转载荷的增加，各层的最大应力都表现

出增加的趋势，但复合材料铺层中最外层等效应

力始终承受最大，因此说明轴结构复合材料层最

外层为主承载层。

由于复合材料轴结构的复合材料层最外层受

应力较大，因层５、层６分别为－４５°与４５°，需要按

铺层角度分别讨论承载最大层的失效情况，综合

比较方能得出正确的失效模式。对上述复合材料

轴结构施加扭转载荷，可得到层５、层６在各方向

应力分量，通过复合材料层合板主偏轴转化关系，

将宏观计算结果中各方向主应力进行转化，即分

解为沿纤维方向（纵向）与垂直于纤维方向（横向）

的力，跨尺度计算转化到细观力学ＲＶＥ模型，即

为ＲＶＥ的纵向载荷和横向载荷，结果如表５中

所示。纵向即为纤维承载情况，横向即为基体承

载情况。

根据表５可以得到复合材料轴结构宏观扭转

载荷与细观力学ＲＶＥ纵向与横向载荷之间的关

系。结合细观失效包线就能够得到纤维增强复合

材料轴结构在扭转载荷作用下的失效模式。将表

５中层５、层６的细观纵向载荷与横向载荷定位到

纤维体积分数４３％的ＳｉＣ／ＴＣ４纤维增强复合材

料失效包线中，即可判定其失效载荷边界及失效

模式，如图８所示。

如图８所示，随着复合材料轴结构扭转载荷

的增加，层５与层６最可能首先出现的失效模式

是基体失效，因此失效的判定主要依据横向载荷

的大小。结合表５可以看出，扭转载荷作用下，在

扭转载荷为５０００～５５００Ｎ·ｍ，层６（＋４５°）首先

表４　轴结构不同层危险位置最大等效应力

犜犪犫犾犲４　犕犪狓犻犿狌犿犲狇狌犻狏犪犾犲狀狋狊狋狉犲狊狊犪狋犱犻犳犳犲狉犲狀狋犱犪狀犵犲狉狅狌狊狆狅狊犻狋犻狅狀狊狅犳狊犺犪犳狋

铺层
最大等效应力／ＭＰａ

犕＝４５００Ｎ·ｍ 犕＝６５００Ｎ·ｍ 犕＝８５００Ｎ·ｍ 犕＝１０５００Ｎ·ｍ 犕＝１２５００Ｎ·ｍ

内层金属 ２７３．５ ３９５．０ ５１６．５ ６３８．１ ７５９．６

层１ ５７８．７ ８３５．９ １０９３．０ １３５０．０ １６０７．０

层２ ５８２．０ ８４０．７ １０９９．０ １３５８．０ １６１７．０

层３ ５８５．３ ８４５．５ １１０６．０ １３６６．０ １６２６．０

层４ ５８８．７ ８５０．３ １１１２．０ １３７４．０ １６３５．０

层５ ５９２．０ ８５５．２ １１１８．０ １３８１．０ １６４５．０

层６ ５９５．４ ８６０．０ １１２５．０ １３８９．０ １６５４．０

外层金属 ３１８．８ ４６０．６ ６０２．３ ７４４．０ ８８５．７

１３４１
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表５　轴结构不同层危险位置各方向主应力

犜犪犫犾犲５　犘狉犻狀犮犻狆犪犾狊狋狉犲狊狊犻狀犲犪犮犺犱犻狉犲犮狋犻狅狀犪狋犱犻犳犳犲狉犲狀狋犱犪狀犵犲狉狅狌狊狆狅狊犻狋犻狅狀狊犻狀狋犺犲狊犺犪犳狋狊狋狉狌犮狋狌狉犲

扭转载荷／

（Ｎ·ｍ）

各方向主应力／ＭＰａ

内层

金属

层５（－４５°） 层６（＋４５°）

纵向 横向 纵向 横向

外层

金属

５００ ６１．４３ －８７．１４ ６５．６１ ８７．９１ －６６．２４ ６８．１

１０００ １２２．８７ －１７４．２８ １３１．２２ １７５．８１ －１３２．４９ １３６．１

１５００ １８４．３０ －２６１．４３ １９６．８４ ２６３．７２ －１９８．７３ ２０４．２

２０００ ２４５．５８ －３４８．６７ ２６２．５３ ３５１．７２ －２６５．０６ ２７１．９

２５００ ３０６．７８ －４３６．２１ ３２８．４４ ４４０．０２ －３３１．６０ ３３９．７

３０００ ３６８．０１ －５２３．７８ ３９４．３７ ５２８．３５ －３９８．１６ ４０７．４

３５００ ４２９．２４ －６１１．３５ ４６０．３１ ６１６．６７ －４６４．７２ ４７５．２

４０００ ４９０．４７ －６９８．９２ ５２６．２４ ７０５．００ －５３１．２８ ５４３

４５００ ５５１．７０ －７８６．４９ ５９２．１７ ７９３．３３ －５９７．８５ ６１０．７

５０００ ６１２．９２ －８７４．０５ ６５８．１１ ８８１．６５ －６６４．４１ ６７８．５

５５００ ６７４．１５ －９６１．６２ ７２４．０４ ９６９．９８ －７３０．９７ ７４６．３

６０００ ７３５．３８ －１０４９．１９ ７８９．９８ １０５８．３１ －７９７．５３ ８１４

６５００ ７９６．６５ －１１３６．８１ ８５５．９５ １１４６．６９ －８６４．１４ ８８０

７０００ ８５８．９２ －１２２５．９２ ９２３．０５ １２３６．５９ －９３１．８８ ９３９．１

７５００ ９１６．１７ －１３１８．９７ ９９３．２７ １３３０．６８ －１００２．６１ ９６８．７

８０００ ９６６．６４ －１４２３．３５ １０７１．８１ １４３５．８６ －１０８１．９２ ９７４．７

８５００ ９７３．２５ －１５３９．２１ １１５９．０８ １５５２．４７ －１１６９．７８ ９７５．３

９０００ ９７５．４０ －１７１８．３２ １２９３．９９ １７３１．３７ －１３０４．５４ ９７５．３

９５００ ９７５．４４ －１９７５．６６ １４８７．７６ １９８７．０５ －１４９７．２１ ９７５．３

１００００ ９７５．４４ －２２４７．７１ １６９２．５２ ２２５７．２４ －１７００．９２ ９７５．３

１０５００ ９７５．４４ －２５１９．４２ １８９７．０９ ２５２７．１４ －１９０４．３３ ９７５．３

１１０００ ９７５．４６ －２７９１．０３ ２１０１．５４ ２７９６．８０ －２１０７．６１ ９７５．３

注：负值表示拉伸应力，正值表示压缩应力；表中加黑数据为不同铺层最先达到失效转矩时对应的各方向主应力。

图８　确定失效边界及失效模式

Ｆｉｇ．８　Ｄｅｔｅｒｍｉｎｅｔｈｅｆａｉｌｕｒｅｂｏｕｎｄａｒｙａｎｄｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅ

达到基体拉伸失效载荷；而在扭转载荷为６０００～

６５００Ｎ·ｍ之间，层５（－４５°）到达基体压缩失效

载荷。根据表５可知，内、外金属层在试验前期并

未发生失效，当扭转载荷为８０００～８５００Ｎ·ｍ时，

外层金属首先发生失效，当扭转载荷为８５００～

９０００Ｎ·ｍ时，内层金属发生失效，但因纤维未发

生断裂，复合材料轴结构尚可承载；随着扭转载荷

增大，在扭转载荷为９５００～１００００Ｎ·ｍ时，层６

（＋４５°）首先发生纤维压缩失效，紧接着层５

（－４５°）发生纤维拉伸失效。由此可以得出结论，

±４５°交替铺设的纤维增强复合材料轴结构在受

扭转载荷时，其危险位置在最外层复合材料层处，

其失效起始出现在最外层复合材料层上，失效起
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始位置发生在最外层复合材料层基体处，为基体

拉伸失效，接着发生最外层金属断裂失效，最终纤

维断裂，进而整个轴结构失去承载能力。

３　失效模式试验验证

对复合材料轴结构进行了常温扭转载荷作用

下加载试验及破坏性试验，并对其进行失效模式

分析。试验件尺寸、试验件材料参数与试验件铺

层结构与２．２节中的仿真计算模型一致。纤维增

强复合材料轴结构试验现场照片如图９所示，试

验过程中，试验件及数据测量位置照片如图１０所

示。试验装置一端用螺栓固定试验件，试验件另

一端用螺栓与扭转作动筒连接，用于试验过程中

施加载荷。千分表用于测量纤维增强复合材料轴

结构中间截面周向位移结果，在试验段粘贴应变

片，测量应变结果，通过声发射检测轴结构内部

信号。

试验载荷从０Ｎ·ｍ开始，在扭转载荷为０～

６０００Ｎ·ｍ时，复合材料轴结构声发射信号可视

为独立的突发型信息，在扭转载荷达到６０００

图９　试验装置图

Ｆｉｇ．９　Ｔｅｓｔｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍ

图１０　试验件照片及数据测试位置照片

Ｆｉｇ．１０　Ｔｅｓｔｐｉｅｃｅａｎｄｄａｔａｔｅｓｔｌｏｃａｔｉｏｎ

Ｎ·ｍ之后，声发射信号相互叠加，大部分均为中

频信号。进而说明当扭转载荷达到６０００Ｎ·ｍ

时，轴结构复合材料内部开始发生损伤，且根据文

献［２６］所述，中频信号一般为基体、界面开裂信

号。当扭转载荷逐渐增加到９０４８Ｎ·ｍ时，试验

件发出清脆响声并瞬间破坏，并同时失去承载性

能，其破坏断口如图１１所示。

图１１　扭转失效模式照片

Ｆｉｇ１１　Ｔｏｒｓｉｏｎｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅｐｈｏｔｏ

由图１１可以看出，试验件断口整齐，有一处

断口与轴向呈４５°，破坏位置处轴内复合材料铺

层中纤维根根清晰可见，包裹纤维的基体呈凹凸

不平状，可知基体完全被破坏。在加载过程中，最

外层复合材料层的基体首先达到其强度极限而破

坏，无法保证纤维在原约束位置，导致试验件内部

结构发生变化。因最外层基体发生破坏而产生裂

纹并扩展到外层金属包套，导致金属包套沿与轴

向呈４５°方向发生破坏，起固定纤维作用的基体

大面积失效，从而纤维在横向上失去平衡支点，最
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终导致纤维断裂，试验件破坏，轴结构失稳后发生

断裂进而失去承载能力。这与文中第２．２节仿真

计算的失效模式分析基本吻合。在径向上，断口

延外表皮金属层边界呈现撕裂模式，可证明失效

起点为复合材料铺层最外层（即紧贴金属外包套

层），这与文中第２．２节计算的复合材料轴结构复

合材料层最外层破坏原理基本一致。

４　复合材料低压涡轮轴失效模式分析

以某型航空发动机涡轮轴设计图纸为参考，

建立低压涡轮轴结构简化模型，涡轮轴结构材料

参数如表３所示，即为ＳｉＣ／ＴＣ４复合材料。纤维

增强复合材料体积分数为４３％，复合材料铺层方

案为±４５°，共１４层。有限元模型如图１２（ａ）所

示，根据航空发动机低压涡轮轴真实结构即工作

条件，施加载荷如图１２（ｂ）所示。此处，重点考虑

了能够引起低压涡轮轴破坏的主要载荷因素，即

扭转载荷。其中①端为涡轮盘安装端，扭转载荷

作用通过①端作用在轴上，③端为压气机盘安装

段，轴通过套齿向压气机传递转矩，因此要对③端

的端面进行约束。综上，在扭转载荷作用下应在

涡轮安装端①端圆柱面上施加扭转载荷犕，方向

向左为正，在压气机安装端③端进行施加固定

约束。

图１２　低压涡轮轴结构有限元模型及载荷约束位置

Ｆｉｇ．１２　Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌａｎｄｌｏａｄｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｐｏｓｉｔｉｏｎ

ｏｆｌｏｗｐｒｅｓｓｕｒｅｔｕｒｂｏｓｈａｆｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

因复合材料低压涡轮轴结构失效模式复杂多

变，本文只考虑低压涡轮轴在扭转载荷作用下的

失效模式计算。根据《发动机设计手册》，施加载

荷工况为发动机低压涡轮轴在最大状态下的工作

载荷。计算复合材料低压涡轮轴从“起动慢车

最大”工况下的应力／应变响应，经计算发现不论

哪一工况，其危险位置均位于涡轮轴前端套齿部

位。计算发动机在最大工况下的复合材料低压涡

轮轴的响应，提取套齿部位危险位置宏观应力／应

变响应结果，并截取危险位置径向截面，如图１３

所示。

图１３　危险位置径向截面图

Ｆｉｇ．１３　Ｒａｄｉａｌｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎｏｆｄａｎｇｅｒｏｕｓｐｏｓｉｔｉｏｎ

经计算得出，低压涡轮轴的危险位置发生在

套齿部位，此位置于图１２所示低压涡轮轴结构示

意图②、③过渡处。图１３所示为该危险位置径向

截面图，最大应力发生在复合材料铺层最外层处，

提取危险单元宏观应力，通过复合材料主偏轴应

力转化，得到其沿纤维方向应力（纵向应力）和垂

直于纤维方向应力（径向应力），具体计算结果如

表６所示。

表６　危险位置最大等效应力

犜犪犫犾犲６　犕犪狓犻犿狌犿犲狇狌犻狏犪犾犲狀狋狊狋狉犲狊狊犪狋狋犺犲

犱犪狀犵犲狉狅狌狊狆狅狊犻狋犻狅狀

扭转载荷／（Ｎ·ｍ） 轴向应力／ＭＰａ 径向应力／ＭＰａ

１１８３４ １１６９．６６ －１１８７．９３

１００００ ９８８．３９ －１００３．８３

８０００ ７９０．７１ －８０３．０６

５０００ ４９４．１９ －５０１．９１

２０００ １９７．６８ －２００．７７

１０００ ９８．８４ －１００．３８

　　建立六角形排列 ＲＶＥ，施加周期性边界条

件，根据文中第２．１节所述方法绘制其失效包线。

将纤维增强复合材料涡轮轴宏细观转化后的计

算结果与失效包线对比分析如图１４所示。

图１４可以看出在扭转载荷不断变大的过程

中，涡轮轴结构应力曲线由失效包线内向包线外

延展。在失效包线内，结构均不会发生失效。当
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图１４　涡轮轴失效边界及失效模式

Ｆｉｇ．１４　Ｆａｉｌｕｒｅｂｏｕｎｄａｒｙａｎｄｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅｏｆｔｕｒｂｏｓｈａｆｔ

扭转载荷达到８０００Ｎ·ｍ时，涡轮轴结构应力响

应结果仍在失效包线内，此时尚未发生失效破坏。

随着载荷继续增大，涡轮轴结构应力曲线与失效

包线产生首个交点，该交点落在基体压缩失效边

界线上，即涡轮轴套齿部位最外侧复合材料层开

始出现基体压缩失效。随着载荷继续增大，在扭

转载荷达到１００００Ｎ·ｍ时，涡轮轴结构在基体

压缩失效的基础上刚好发生纤维拉伸失效，当扭

转载荷达到１１８３４Ｎ·ｍ时，纤维增强低压涡轮

轴发生同时出现基体压缩失效与纤维拉伸失效，

此时，低压涡轮轴仍承受工作载荷，但细观层面已

经开始初步形成损伤。

５　结　论

开展复合材料轴结构失效模式分析，完成复

合材料轴结构失效模式试验并与仿真结果对比分

析，基于此方法完成纤维增强复合材料低压涡轮

轴失效模式分析，具体结论如下：

１）通过编程模拟实现细观力学ＲＶＥ受周期

性边界条件，经宏观受力分解，确定ＲＶＥ所受载

荷情况，基于控制变量法，通过最大应力失效判

据确定ＳｉＣ／ＴＣ４复合材料失效包线，并根据包线

形状，将整个坐标系划分为九个区域，分别确定不

同区域对应的失效模式。

２）开展复合材料轴结构在扭转载荷作用下

宏观力学性能计算，经计算得出复合材料轴结构

危险位置发生在轴结构中点处，即复合材料增强

段，危险层为复合材料最外层，紧邻外层金属包

套。当扭转载荷为５０００～５５００Ｎ·ｍ时，首先在

最外层复合材料层发生基体拉伸失效，进而失效

模式依次为基体压缩失效，最外层金属失效，最内

层金属失效，复合材料层纤维断裂失效。

３）以某型涡扇发动机涡轮轴为研究对象，根

据真实载荷情况施加扭转载荷，经计算发现当扭

转载荷为８０００～１００００Ｎ·ｍ时，结构内部发生

基体失效，随着载荷增大，进而发生基体压缩与纤

维拉伸同步失效。
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