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基于微孔隙率作为损伤指标的陶瓷基复合材料

循环热冲击引起的各向异性损伤
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摘要：针对先进航空发动机/可重复使用运载系统等新型航天飞行器结构承热结构/热防

护材料开展工作。氧化物 /氧化物陶瓷基复合材料（Oxide/Oxide Ceramic Matrix

Composites， Ox/Ox CMC）由于且耐高温、抗氧化和高比强度材料而备受关注。然而，

该材料导热系数低，耐高温，对热冲击的敏感性高，在瞬态温度条件下评估 Ox/Ox CMC

结构完整性成为其应用的一个重要研究课题。

本文以选定的工艺路线的二维编织 Ox/Ox CMC 为研究对象，在编织工艺分析的基

础上，从微观到宏观层次，研究了循环热冲击下 Ox/Ox CMC 的热机械损伤与热冲击后

Ox/Ox CMC 的损伤力学行为。借助扫描电镜(SEM)和压汞法研究不同热冲击温度及不同

累计循环周次下 CMC 的损伤形式，损伤萌生与演化情况，定量表征下 Ox/Ox CMC 在

不同热冲击温度及不同累计循环周次下 CMC 微观结构的演化规律，获得定量描述孔隙

分布与演化的参数。实验结果表明，基体裂纹密度随着累积循环次数的增加而增加，最

终趋于稳定饱和状态，并证实了材料的微孔隙率是材料裂纹密度增加的宏观体现。
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通过压汞法测定的循环热冲击前后氧化物/氧化物 CMC 孔隙率及孔径分布

基于详细的实验分析与研究，提出多层次孔隙的概念描述材料中两种不同尺度的孔

隙对材料基体和纤维束力学性能的影响，基于 Voigt 混合律模型，建立了考虑多层次孔

隙率影响的多孔基体 CMC 有效模量预测模型。
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氧化物/氧化物 CMC 的弹性模量和剪切模量随孔隙率ζ的变化.

提出由微孔隙率增量作为损伤变量来描述 Ox/Ox CMC 的各向异性损伤，并结合断

裂力学方法，建立了 Ox/Ox CMC 微孔隙率增量与相应状态下材料应变能释放率之间的

关系。
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最终，通过数值模拟不同状态的微孔隙率对对材料宏观弹性模量的预测，验证了所

提模型的合理性。
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