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摘 要: 陶瓷基复合材料与环境障碍涂层组合(CMC-EBC)是目前航空航天领域最具应用前景的热结构材料体系。本

文对 CMC-EBC 失效机理与分析模型的研究进展进行综述。首先, 简要回顾了 CMC-EBC 材料体系的发展及主要制

备工艺。然后, 综述了 CMC-EBC 在服役环境下的主要损伤模式与失效机理, 总结发现 CMC 预制体结构、孔洞缺

陷和 EBC 内裂纹等损伤演化相互影响, 这种细观损伤模式的耦合是决定其寿命的关键因素之一, 但目前的机理研

究主要集中于涂层本身性能及其受环境因素的影响, 缺乏对涂层和复合材料编制结构在损伤演化过程中协同效应

的考虑。接下来, 详细分析了 CMC-EBC 的失效模拟与预测模型研究的历史与现状, 指出其中存在的问题, 包括环

境因素建模方法和损伤耦合演化模拟技术。目前大部分工作致力于分别开发 CMC 和 EBC 的失效模型, 而对于

CMC-EBC 构件的失效预测应考虑其损伤演化与微观结构之间的相互耦合影响。最后, 对 CMC-EBC 材料体系研发

与服役性能预测方法进行了展望, 认为 CMC 本体和 EBC 失效模式相互耦合, 开展结构功能一体化设计和分析是

CMC-EBC 构件研究的趋势。 
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Abstract: The integration of ceramic matrix composites with environmental barrier coatings (CMC-EBC) 

represents the most promising thermal structural material system in the aerospace field. This paper provides an 

overview of the advancements in research on the failure mechanisms and numerical models of CMC-EBC. It 

commences with a concise review of the evolution and primary fabrication techniques of CMC-EBC material 

system. Subsequently, it summarizes the typical damage modes and failure mechanisms of CMC-EBC under 

operational conditions, identifying that the interplay between the CMC preform structure, porosity defects, and EBC 

inner cracks is a critical determinant of the material’s lifespan. However, current mechanistic studies are chiefly 
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focused on the performance evaluation of the coating itself and its susceptibility to environmental factors, 

disregarding the synergistic effects of the coating and composite architecture during damage progression. This 

review proceeds with an examination of the history and current status of research on failure simulation and 

prediction models for CMC-EBC, highlighting issues related to modeling environmental factors and simulating 

coupled damage evolution. Though much effort has directly developed separate failure models for CMC and EBC, 

predicting the failure of CMC-EBC components should account for the coupling effects between damage evolution 

and microstructure. In conclusion, this review offers a perspective on development and service performance 

prediction methods for CMC-EBC system, which points out that considering the interdependent failure modes of 

the CMC substrate and EBC is pivotal. Integrated design and analysis of structural and functional aspects are 

emerging trends in CMC-EBC component research. 

Key words: ceramic matrix composite; environmental barrier coating; damage coupling; failure model; integrated 

design; review 

在航空航天领域, 对发动机推进系统性能(如

效率、推力强度等)的追求持续上升, 这种不断增长

的需求导致运行条件变得愈加严苛, 如更高的操作

温度、更快的飞行速度、更大的机械应力以及更加

恶劣的环境因素。因此, 对高温结构材料的性能提

出了更高的标准和要求[1]。以碳纤维、碳化硅纤维

等为增强相, 碳化硅、氮化硅等为基体的陶瓷基复

合材料(Ceramic matrix composite, CMC)具有优异的

高温力学性能和热稳定性, 是一种很有前景的高温

结构材料 [2-3], 特别是应用于航空发动机热端部件

中。如表 1 所示[4], CMC 在航空发动机燃烧室、涡

轮、喷管等部件中均有应用案例, 美国、法国和日

本在 CMC 应用领域处于领先地位[4]。当前, 我国正

在加紧研制先进航空发动机, 自行研制的大型客机

C919已经成功商业运行, 但仍不得不使用国外研制

的 LEAP-1C 发动机, 其与 LEAP-1A 和 1B 的主要的

区别就是更换了 CMC 部件。因此, 发展新一代高性

能航空发动机对 CMC 结构提出了迫切需求。 

目前, 西北工业大学、中国航空发动机集团、

国防科技大学、中国科学院上海硅酸盐研究所、中

国科学院金属研究所、中国航天科工集团第三研究 
 

表 1  CMC 主要应用部件[4] 

Table 1  Typical application components of CMC[4] 

Aero-engine Material Component 

M88-2 C/SiC Nozzle  

F119 SiC/SiC Nozzle  

F100 SiC/SiC Seal 

XTC97 SiC/SiC Combustion chamber 

F136 SiC/SiC Turbine vane 

EJ200 SiC/SiC Combustion nozzle  

Leap-1 SiC/SiC Turbine vane 

院等单位都在积极开展 CMC 结构的制备工艺研究, 

并且已具备构件研制和小批量生产的能力[5-6]。但需

要注意的是, 作为一种高温结构材料, CMC 的热稳

定性局限于干燥环境, 一旦暴露于含有水蒸气的燃

烧环境中时, CMC 中的硅基陶瓷会因氧化挥发而迅

速失效[7]。CMC 主要应用的航空发动机等热端部件

需要长期处于燃气环境中, 其环境耐久性已经成为

工程应用中的技术瓶颈[8]。为保证 CMC 部件安全服

役 , 必须开发环境障碍涂层(Environmental barrier 

coating, EBC)。 

从功能需求来看, EBC 是将航空发动机燃气环

境与 CMC 热端部件隔绝开来的保护涂层, 通过在

CMC 部件和腐蚀性介质、高速气流冲刷等恶劣环境

之间建立一道屏障来阻止或减小航空发动机工作环

境对 CMC 材料性能的影响[9]。可见, EBC 需要具有

良好的隔热、抗氧化和耐水氧腐蚀等能力。自 EBC

概念提出以来, 经过 30 年的发展, 研究者们先后开

发了若干代的涂层体系, 为 CMC 部件在航空发动

机中的安全应用提供了支撑[10]。但随着航空发动机

性能不断提升, 其热端部件服役环境日趋恶劣, 前

代 EBC 体系难以满足应用需求, 需要大力发展新型

EBC[11]。目前, 伴随着CMC材料工程化应用的加速, 

EBC 材料研发和失效机理也引起众多研究者的关

注。国内外大量综述文献[12-13]从材料体系、选材关

注要点、失效机理、性能考核方法等方面对 EBC 的

研究进展进行了梳理和总结。这些总结或专注于某

一材料体系, 如稀土硅酸盐[14]、高熵陶瓷[15]; 或专

注于某一特性, 如热震性能[16]、抗水氧腐蚀性能[17]。

总体来看, 已有的研究更多是将 CMC 本体和 EBC

视为单独的研究对象, 分别对其进行性能评估和失

效分析, 对于本体和涂层损伤的耦合和一体化分析



第 6 期 方光武, 等: CMC-EBC 损伤耦合机理及一体化设计研究进展 649 
 
 
 

    

尚少。 

综上, 在航空发动机等服役环境中, CMC 部件

需要用 EBC 进行保护, CMC-EBC 通常作为结构功

能一体化的高温结构材料进行应用。为了将 CMC

材料安全应用于实际工程 , 加速先进航空发动机

等重大装备的发展, 十分有必要开发 CMC-EBC 结

构一体化耐久性设计方法, 而建立基于服役环境失

效机理的损伤演化力学模型是准确开展 CMC-EBC

耐久性预测的基础。基于此, 本文首先简要回顾了

CMC-EBC 材料体系发展历史 , 然后重点阐述了

CMC-EBC 失效模式与损伤机理研究现状, 进而梳

理 CMC-EBC 损伤模拟技术和分析设计方法的最

新研究进展 , 最后总结和展望相关领域的后续研

究重点。 

1  CMC-EBC 材料与工艺 

从结构功能一体化来看, CMC-EBC 体系的关

键制备工艺包括纤维制备、预制体编织、界面层制

备、基体致密化和涂层喷涂。纤维质量、预制体结

构和界面层性能决定了 CMC 的力学性能, 而基体和

EBC 则决定了整体的抗氧化性和环境稳定性。 

1.1  CMC 材料与工艺 

CMC 材料主要包括 C/SiC 和 SiC/SiC 等体系。

目前, SiC 纤维已经发展到第三代, 主要组成为晶粒

尺寸为亚微米级的 β-SiC 晶粒, 仅包含少量游离碳

和痕量氧, 这种近化学计量比的组成显著提升了纤

维的模量和抗氧化、抗蠕变性能[18]。按照纤维预制

体的细观结构形式, CMC 可分为单向、铺层和编织

CMC(包括 2 维、2.5 维和 3 维编织等形式)。其中, 编

织 CMC 不易分层、抗冲击性能好, 能够大幅度提高

材料的强度和刚度, 并可以显著提高材料韧性, 成

为实际应用于航空发动机上的主流预制体结构[19]。

CMC 的陶瓷基体制备工艺主要包括聚合物浸渍裂

解(Polymer infiltration and pyrolysis, PIP)、化学气相

渗透(Chemical vapor infiltration, CVI)和反应浸渗

(Reaction infiltration, RI)等[20]。这些工艺各有优缺点, 

通常需要根据构件的具体性能要求进行选取, 但总

体上看, CMC 基体致密化工艺具有复杂度高、周期

长、成本高等特点, 在工程产业化方面仍面临一些

难题。 

1.2  EBC 材料体系 

航空发动机热端部件严苛的服役条件推动着

EBC 体系的发展。 

最初, EBC 是针对在相对较低温度下运行的航

空发动机 CMC 构件(无冷却)研发的。与用于保护高

温合金构件的热障涂层 (Thermal barrier coating, 

TBC)不同, 第一代EBC被设计成致密的, 主要考虑

抗水氧腐蚀和抗熔盐腐蚀性能, 所选材料体系包括

等离子喷涂法和浆料法制备的莫来石和氧化钇稳定

氧化锆(YSZ)等[1]。从抗热震性能来看, 涂层材料需

要和 CMC 本体的热膨胀系数(CTE)匹配良好, YSZ

的 CTE 较高(比 SiC 高两倍左右), 经多次热循环后

容易开裂。  

第二代 EBC 体系以 Ba1-xSrxAl2Si2O8(BSAS, 0 ≤ 

x≤1)为代表, 为了更好地实现热匹配, 在 BSAS 层

与 CMC 本体之间增加了 Si 黏结层, 并采用莫来石

(或莫来石+BSAS)作为中间层, 和 BSAS 表面层构

成一种三层结构的涂层体系[21-22]。该体系具有较好

的热循环耐久性能, 但在超过 1300 ℃的高速燃气

环境中, BSAS 材料的挥发率较大, 且 BSAS 容易与

由 Si黏结层氧化形成的 SiO2发生化学反应, 削弱涂

层和 CMC 的结合力, 所以该涂层体系不适合服役

于超过 1300 ℃的环境 , 但其以较低的成本优势, 

在部分中高温静止件以及部分推重比较低的航空发

动机高温部件中得到应用[23]。 

第三代 EBC 体系则以稀土硅酸盐为主要成分, 

包括单稀土硅酸盐 (RE2SiO5) 和双稀土硅酸盐

(RE2Si2O7)。其中, 稀土元素主要包括 Y、Sc、Lu、

Yb、Er 等, 从微观结构上看, 稀土硅酸盐由刚性的

SiO4四面体, 及相对较软的 REO6和 REO7多面体组

成, 具有较小的 CTE 和较低的热导率[24-25]。同时, 

稀土硅酸盐还具备优良的抗水氧腐蚀性能和相稳定

性, 在高速燃气环境中挥发率较低, 与中间过渡层

具有良好的化学和力学相容性, 可以满足 1300 ℃

以上的航空发动机热端部件服役耐久性的要求[26]。 

第四代EBC体系是基于T/EBC概念的涂层, 即

在前代EBC之外再加上一层起隔热功能的TBC, 进

一步提升 CMC-EBC 构件的耐温能力, 可以用于表

面温度>1600 ℃和气体进口温度>1700 ℃的航空发

动机环境[8], 在高推重比航空发动机涡轮前进气口

中具有良好的应用前景。T/EBC 同样具有多层结构[27], 

第一层是黏结层, 前代的 Si涂层熔点温度为 1414 ℃, 

通过添加 Hf 和/或 Zr 氧化物可以提高其熔点; 第二

层是环境阻挡层 , 通过在各种稀土硅酸盐中添加

HfO2 或 Al2O3 以进一步提升其环境耐受能力; 第四

层(最外层)执行 TBC 的功能, 相关组分材料需要具

备优异的隔热性能以及抗腐蚀能力, 目前主要采用

(Hf,Yb,Gd,Y)2O3ZrO2/HfO2+稀土硅酸盐, ZrO2/HfO2 + 

BSAS 等材料体系; 在表层和环境阻挡层之间还设

计了一个中间层, 通常采用渐变组分以缓解 TBC 和
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环境阻挡层之间的 CTE 不匹配[28]。以 NASA 为代

表的研究机构在开发 T/EBC 体系方面取得了一系

列进展[29]。 

近几年, 下一代航空发动机更严苛的工作环境

对 CMC 等高温材料提出了更高的要求, 因此研发

性能优越的新型 EBC 已成为主要任务[30]。其中高

熵稀土盐类陶瓷是关注重点之一, 它是借鉴高熵合

金的设计策略而研发的[13]。高熵材料具有独特的结

构和优异的性能, 如较好的热稳定性和机械性能、

类非晶态的导热系数、较高的介电常数和超离子导

电性能等。为进一步提升 CMC-EBC 构件的耐久性

能, 研究者将高熵化设计理念引入 EBC 领域, 以设

计出导热系数更低、高温相稳定、烧结率低和耐高

温腐蚀的新型涂层体系[15]。目前, 这类新型体系主

要有高熵稀土铝酸盐、高熵稀土锆酸盐、高熵稀土

钽/铌酸盐及高熵稀土硅酸盐等, 但它们的综合性能

还有待进一步系统地研究与优化。此外, 不同种类

的稀土离子掺杂产生的新结构体系或先进的制备工

艺技术成为这一类涂层体系研究的重点[31]。 

如图 1 所示, 越来越严苛的服役环境给航空发

动机 CMC 构件提出了越来越高的要求, 为保证其

服役的安全性, EBC 材料体系变得更加复杂, 通常

包含多层结构和多相组分[32]。最新的 T/EBC 均为多

层复合结构, 其中多功能 EBC 可防止侵蚀和高温腐

蚀, 而 TBC 可减少热传导。考虑到 TBC 和 EBC 之

间的机械和热膨胀失配以及某些多功能亚层和组分

之间的化学不兼容性, 为了确定适当的涂层组分, 

需要进行大量的尝试。选择在恶劣环境中具有高可

靠性的 T/EBC 材料组分时, 考虑机械和热膨胀以及

与 CMC 之间的性能匹配非常重要[33]。 

1.3  EBC 制备工艺 

已经发展的几代 EBC 大多采用大气等离子喷

涂(APS)工艺制备。APS 工艺成熟可靠, 具有沉积速

率快、成本低、生产效率高、喷涂厚度可调控范围

大以及对部件形状和尺寸适应性强等优点, 但制备

的涂层较疏松, 内部存在较多孔隙[14]。等离子喷涂

时存在温度梯度, 不同位置粒子熔化程度不同, 前

后喷涂的层间会引入孔隙或裂纹, 最终孔隙率一般

在 4%~20%之间。对于 TBC, 上述缺陷可降低导热系

数, 提高涂层隔热性能, 对提升涂层整体性能非常

有益。但是, 对于 EBC 则相反, 上述孔隙和裂纹为氧

气、水蒸气及其他腐蚀介质提供通道, 加速了涂层的

腐蚀; 同时, 致密的层状结构 EBC 在冷热循环过程

中不能有效缓解和释放应力, 最终影响涂层耐久寿

命[21]。因此, 很多研究采用物理气相沉积(PVD)与等

离子喷涂技术相结合的等离子 -物理气相沉积

(PS-PVD)工艺, 可以较好地解决以上问题。PS-PVD

技术结合 APS 和 PVD 两种技术的优势, 既有 APS

技术沉积效率高、成本低的优点, 又兼具 PVD 技术

涂层均匀、致密等特征。PS-PVD 技术在控制涂层微

结构、喷涂效率、复杂几何形状适应性等方面具有

显著的技术优势和潜力, 但也存在一些技术难点和

问题, 包括粉末制备困难、传输和沉积机理尚不明

确等[27]。 

当前, 不少研究者将重点放在对常规工艺的改

进, 以及对涂层的组分和结构的优化。Zheng 等[34]

采用 APS 工艺制备了纳米结构 Yb2SiO5 涂层和常规

Yb2SiO5 涂层, 并对比了两种涂层的相组成、微观结

构、热性能和断裂韧性。纳米结构和常规涂层都由

Yb2SiO5、Yb2O3 和非晶相组成。纳米结构 Yb2SiO5

涂层的残余应力低于常规 Yb2SiO5 涂层, 导致纳米

结构涂层中的裂纹缺陷较少; 并且纳米结构涂层热

导率低于常规涂层, 断裂韧性比常规涂层高 1.7 倍

左右。 
 

 
 

图 1  EBC 材料体系发展历程 

Fig. 1  Evolution of material systems for EBC 
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另外, 在 EBC 制备过程中进行一些前后处理来

提升其综合性能, 也是研究的重点之一。EBC 中主

流的 Si 黏结层熔点为 1414 ℃, 未来材料在超过

1350 ℃的涡轮应用中可能需要无黏结层体系。为了

提升涂层与 CMC 的结合力, Ridley等[35]提出了一种

增加CMC中SiC基体表面粗糙度的方法, 通过调整

等离子喷涂参数制备了两种组分的 EBC, 然后从微

观结构、热膨胀和模量等方面比较了涂层性能。 

Si-HfO2/Yb2Si2O7/Yb2SiO5 是一种典型的第三

代 EBC, 它在高温气体冲蚀过程中容易发生剥离现

象, 进而严重影响涂层系统的使用寿命。Zhang 等[36]

采用 PS-PVD 工艺在 SiC/SiC 复合材料表面制备了

上述 EBC, 并对涂层进行了不同温度和时间的退火

处理, 然后通过拉伸试验对比了原涂层和退火样品

的黏结强度。结果表明, 高温退火促进 Si 元素向

CMC 本体扩散形成强晶间黏结, 从而增强了涂层

与 CMC 本体的黏结强度。对涂层显微结构和力学

性能关联性的研究还发现, 退火可以使涂层晶粒尺

寸增大、微裂纹和孔洞愈合、表面粗糙度和孔隙率

下降, 同时还会影响涂层内残余应力、涂层的硬度

和弹性模量。此外还发现, 高温退火时间过长, 会导

致黏结层中形成孔洞, 从而降低黏结强度。 

Lv 等[37]针对第四代 T/EBC 体系开展了类似的

热处理, 他们对 Si/Yb2Si2O7-Si/Yb2Si2O7/LaMgAl11O19

涂层分别进行了 1200 和 1350 ℃的退火处理, 处理

时间为 5 h。对比退火后 T/EBC 体系的热循环和燃

气环境腐蚀性能发现, 经 1350 ℃退火处理的复合

T/EBCs的热循环寿命比经 1200 ℃退火处理和原始

T/EBCs 的热循环寿命短, 且对蒸汽腐蚀具有更好

的耐受性。但经 1350 ℃退火处理后, LaMgAl11O19

和Yb2Si2O7层界面上产生的水平裂纹会削弱涂层之

间的黏结, 降低涂层的热循环寿命。 

Okawa 等[38]则提出了一种采用 SiC 增强的自修

复 EBC, 采用热压法制备了分散有 5%或 10% SiC

的 Yb2Si2O7 涂层, 并通过高温气氛暴露来探究其氧

化机理和自修复机制。研究发现, SiC 氧化后产生的

压缩应力和裂纹填充使原始裂纹长度缩短, 强度增

强。但是, 在蒸汽环境中, 杂质 Al 和水蒸气加速了

SiC 的氧化, 体积膨胀引起的过度压缩应力会使涂

层开裂, 这些裂纹为蒸汽到达 CMC 本体提供了通

道, 从而影响其耐久性能。 

2  CMC-EBC 性能测试与失效机理 

CMC 本身具有低密度、高比强、高比模、耐高

温、抗烧蚀、抗氧化等优异性能, 且对裂纹不敏感, 

一般不发生灾难性失效。然而, EBC 组分通常为脆

性陶瓷材料, 易发生损伤失效。EBC 的失效机理研

究往往与涂层性能的研究相结合, 通过测试 EBC 在

典型服役环境下的性能获取其行为响应, 并采用各

种检测手段表征其损伤演化行为, 进而揭示其失效

机理, 这对 EBC 的发展极为重要。 

2.1  EBC 耐久性测试 

对于 EBC 失效机理的研究主要有两个方面: 一

方面是材料研究者试图建立材料组成与失效模式之

间联系, 来指导涂层选材和工艺研发; 另一方面是

航空发动机工程师从服役环境对 EBC 失效机制的

影响角度展开研究, 来建立涂层寿命预测模型。两

个方面的研究均需获取涂层在典型服役环境下的性

能和行为。 

EBC 性能测试关注的首要问题是服役耐久性, 

通常需要采用专业设备来模拟这种环境。因此, 大

量研究机构开展了相关测试[39], 并与高压-高速度

燃烧器台架和激光测试台架相结合, 前者用于产生

温度梯度的温度剖面, 后者用于测量热导率和评估

温度梯度下的 EBC 性能。 

航空发动机服役过程中存在启动、加力、巡航

等多种状态, 对 EBC 在热循环/热冲击载荷下的性

能进行测试也十分必要。EBC 耐久性取决于其降解

速率, 包括水氧腐蚀挥发和黏结涂层氧化, 两者均

与服役温度相关。第四代 T/EBC 通过表层 TBC 来

降低 EBC 的温度, 但在热循环测试中发现, TBC 也

引入了新的失效机制。Deijkers 等[40]探究了 T/EBC

在长期高温蒸汽热循环作用下的失效行为, 发现在

TBC 与 EBC 界面上形成了一层薄的无定形相反应

层, 其 CTE 比相邻组分高得多, 在热循环作用下容

易导致 TBC 分层剥离。该研究突出了在涂层系统设

计过程中实现 TBC 和 EBC 以及它们之间可能形成

的反应产物的 CTE 匹配的重要性。Du 等 [41]在

SiC/SiC 复合材料表面制备了 Si/Yb2Si2O7 涂层, 系

统研究了其在水氧环境中的热循环失效机制。随着

腐蚀的进行, 由于 Yb2Si2O7表层和 Si 黏结层之间的

CTE 存在差异, 热循环产生的垂直裂纹成为腐蚀介

质的入侵通道 , 进而形成横向裂纹和孔隙 , 导致

Yb2Si2O7 表层剥离。 

对于 CMC-EBC 的应用, 获取真实或者近似航

空发动机涡轮部件等极端环境下的行为至关重要。

Archer等[42]开发了一种模拟真实发动机热负荷的实

验装置, 并配备了各种损伤监测手段, 可以进行位

移变形和热场的测量, 用于评估涂层的蠕变等热力

学性能。Baken 等[43]则开发了一种专用测试装置, 
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用于模拟 EBC 真实服役环境, 分别在标准条件以及

向火焰中注入液态水的条件下测试 EBC, 还探究了

火焰冲击角等因素对水蒸气腐蚀的影响, 发现冲击

角会影响腐蚀区域的大小和形状。 

2.2  EBC 组分热力学性能测试 

除了上述宏观性能的测试, 对 EBC 组分 CTE、

弹性模量、界面强度等热力学性能的测试也十分必

要。相关数据可以为 EBC 失效模型、寿命预测提供

支撑, 并可以为涂层优化设计提供理论基础。但是, 

EBC 组分热力学性能参数的获取, 特别是通过试验获

取是十分困难的。目前, 有一些研究分别通过理论计

算和试验测试方法开展了探索[44-45]。表 2 中给出了部

分文献中现有的 EBC 组分性能参数[12,14,26,44,46-50]。需要

注意的是, 相关文献中某些性能数据差异较大, 这

些 参 数 的 准 确 性 还 需 要 进 一 步 探 究 。 一 旦

CMC-EBC 的所有组分性能参数可用, 就可以模拟

各种条件下材料体系的退化过程, 预测组分的失效

次序 [51]。由于涂层的薄层结构(厚度在微米量级), 

某些性能测试尚无成熟标准可以参考, 并且还必须

考虑所有组分性能随温度变化的差异。  

Hao 等[45]基于密度泛函理论, 计算了稀土硅酸

盐的基础热力学性能, 包括 La2Si2O7 和 Ce2Si2O7 的

热导率和 CTE 等, 为 EBC 选材提供了理论支撑。

Robertson 等[52]使用微观力学测试手段来研究先进

EBC 系统中重要组分 HfO2-Si 的力学性能。采用微

悬臂梁实验测量了 Si 和 HfO2 富集相的断裂韧性, 

 
表 2  EBC 典型组分热力学性能 

Table 2  Basic thermal-mechanical properties  
of EBC constituents 

Material 
Average CTE/ 

(×10–6, K–1) 

Elastic  
modulus/GPa 

Melting 
point/℃ 

SiC/SiC CMC 4.75[46] 220[46] 2827[26] 

Si 3.5–4.5[47] 97[48] 1416[47] 

Mullite 5–6[47] 150[46] 1800[47] 

BSAS 4–5[47] 32[48] 1300[47] 

Lu2SiO5 6.7[12] 169[44] – 

Yb2O3 6.8–8.4[47] – 2415[47] 

Yb2SiO5 7.1–7.4[12] 158[44] 1950[47] 

Yb2Si2O7 3.6–4.5[12] 168[14] 1850[47] 

Y2SiO5 6.9[14] 124[14] 1980[14] 

Y2Si2O7 3.9[14] 155[14] 1775[14] 

Er2SiO5 5–7[12] 159[14] 1980[14] 

Er2SiO5 5–7[12] 159[14] 1980[14] 

Gd2SiO5 10.3[14] – 1900[14] 

Sc2Si2O7 5.4[47] – 1850[47] 

La2Zr2O7 9.1[49] 63[49] 2250[50] 

并对数据的可靠性进行了分析, 这些数据为涂层开

裂模型提供了依据。 

Kassem 等[53]对 EBC 重要组分之一 Yb2SiO5 的

力学性能进行系统研究。将 Yb2O3 和 SiO2 合成致密

的 Yb2SiO5 并在 1580 ℃下烧结, 测试了其杨氏模

量、维氏硬度以及断裂韧性等基础力学性能数据。

结果表明, Yb2SiO5 具有较低的杨氏模量(119 GPa), 

沉积到 SiC/SiC 基板上产生的应力较低; 同时它还

具有较低的硬度值(6.4 GPa)和相对较高的断裂韧性

(1.97 GPa)。 

Aoki 等 [22]提出了一种用于测量剪切载荷下

EBC 剥离断裂韧性的试验技术, 该技术使用一个简

单的夹具可以获得相位角约为 80°的涂层剥落断裂

韧性。在三维编织 CMC 表面制备了 Si/莫来石+ 

BSAS/BSAS 涂层, 并运用该技术进行了测试, 剥离

路径表明该技术对具有粗糙界面的 EBC 涂层具有

良好适用性。对于高温环境下 EBC 涂层的界面剪切

强度和断裂韧性, Nair 等[51]则提出了一种高通量测

试方法, 即在基体上制备有限长度涂层条带, 施加

平行于界面的轴向压缩载荷, 在界面上产生剪切载

荷。该技术成功引起了涂层末端的剪切剥离, 结合

力学模型可以测量界面剪切强度和断裂韧性; 加载

过程中, 通过监测涂层和基体的应变还可以获得涂

层弹性模量数据。研究发现, EBC 界面剪切强度比

文献中拉伸剥离强度高很多。该研究还获取了界面

剪切强度、断裂韧性以及涂层弹性模量随温度的变

化规律, 它们均在 1000 ℃左右急剧下降。 

Kakisawa 等[54]提出了一种基于数字图像相关

技术的陶瓷涂层 CTE 测量方法, 可以在 25～1400 ℃

范围内进行测试, 即采用 SEM 拍摄高温炉内涂层

样品, 仅将样品表面反射的蓝激光作为图像源, 开

发算法对 SEM 照片进行处理, 获得恒定对比度、无

热辐射畸变的图像; 然后采用数字图像相关技术计

算了每个温度的热应变 , 进而获取随温度变化的

CTE; 最后对该方法的可靠性进行了验证。 

Ye等[55]将X射线衍射和拉曼光谱相结合, 提出

了一种 EBC 残余应力测试方法。针对新一代稀土硅

酸盐涂层, 使用拉曼光谱仪的共焦微激光器发出的

激光束对EBC表面进行了测量, 通过X射线衍射对

表面的应力值进行校准, 得到沿涂层深度方向的残

余应力分布。涂层中残余应力不均匀, 主要呈现压

应力状态, 涂层底部约有–275 MPa 的应力, 沿表面

方向逐渐减小。在残余应力分布中还观察到应力值

突然变化, 这是由涂层中孔隙引起的残余应力松弛

所致。 
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2.3  EBC 环境损伤机理 

EBC 概念自提出以来, 主要通过制备致密的涂

层用以隔绝 CMC 和燃气环境。但是, EBC 在承受热

震、热循环等载荷作用后不可避免地会产生裂纹等

损伤, 进而与环境介质发生各种物理化学作用, 损

伤进一步演化发展会引起涂层失效、剥落, 最终导

致 CMC-EBC 体系失效。如图 2 所示, EBC 与环境

介质相关的损伤机制主要有环境腐蚀、固体颗粒侵

蚀和外物冲击损伤等。 

根据文献统计发现 , 钙镁铝硅酸盐 (Calcium- 

magnesium-alumino silicate, CMAS)腐蚀是 EBC 损

伤机理的研究重点[56-57]。CMAS 腐蚀是指熔点在

1190～1260 ℃的 CMAS 颗粒在发动机内部高温作

用下融化后侵蚀涂层所引起的失效。CMAS 随高温

气流到达涂层表面, 融化后形成液体, 对涂层造成

侵蚀。 

El Shafei 等[58]研究了在 1300 ℃的 CMAS 腐蚀

环境中不同稀土(Yb、Lu 和 Er)硅酸盐 EBC 的热化

学腐蚀行为 , 测试对比了不同组分的腐蚀速率。

Harder 等[59]将 Si/Yb2Si2O7 组成的 EBC 在低负载  

(2 mg/cm2)下接触两种 CMAS 成分, 然后在 1316 ℃下

进行蒸汽氧化, 并探究其失效机制。研究发现, 接触

CMAS 可以减少 TGO(热生长氧化物)厚度, 并且低

CaO 含量的 CMAS 环境下氧化层厚度更小; 但是, 

CMAS 腐蚀环境下容易造成涂层分层。 

最新的 EBC 材料体系不再局限于单相稀土硅

酸盐, Kim 等[60]制备了 Gd2Si2O7/Sc2Si2O7 双相硅酸

盐复合涂层(体积比 70/30), 发现其具备更优异的抗

CMAS 腐蚀性能。EBSD 测量表明该涂层上的

CMAS 反应层由两个不同的亚层组成 , 内层由

Ca2Gd8(SiO4)6O2 和 Sc2Si2O7 晶体的混合物组成, 外

层则由长条形的 Ca2Gd8(SiO4)6O2 大尺寸晶体组成。

与单相涂层相比, 双相涂层中反应层总厚度约为相

同条件下单相 Gd2Si2O7 厚度的 20%, 这是双相稀土

硅酸盐复合涂层具有更好的抗 CMAS 腐蚀性能的

原因。 

Tejero-Martin 等[61]制备了三种不同孔隙率和沉

积厚度的 Yb2Si2O7 涂层, 对比分析了这些涂层在

1350 ℃抗 CMAS 腐蚀特性, 并对 CMAS 和稀土硅

酸盐之间的反应机制进行了深入探讨, 发现较高的

孔隙率水平将促进 CMAS 的渗透, 溶解 Yb2SiO5 形

成 10~15 μm 的 Ca2Yb8(SiO4)6O2 反应产物和细小孔

隙(<10 μm)的网络。 

Godbole等[62]则试图对 CMAS和 T/EBC 之间的

反应过程进行量化分析, 将文献中报道的反应产物

与基于多相组合的四种潜在 T/EBC 材料形成的反

应产物进行定量比较, 并分析了反应产物的具体成

分, 探究了将这些多相材料添加到 T/EBC 体系中所

起到的作用。 

提出 EBC 概念就是为了保护 CMC 免受燃气水

氧腐蚀。但随着航空发动机工作条件日趋恶化, 现

有涂层体系也会因氧化和水氧腐蚀而失效。许多研

究人员研究了稀土硅酸盐体系涂层的抗氧化性[63]。

EBC剥落失效的原因之一, 就是由于 Si 黏结层发生

氧化形成 SiO2 层, 其厚度随着氧化时间延长而增大, 

引起的弹性应变累积也被称为 TGO。燃气中的水蒸 
 

 
 

图 2  EBC 主要损伤机理示意图 

Fig. 2  Main damage mechanisms of EBC 
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气会加速TGO增长, 引起EBC剥落, TGO增长率甚

至会发生几个数量级的提升。因此, 很多研究观测

了 TGO 增长率, 并通过化学组分、氧化动力学分析

等手段探究 TGO 增长机制, 找到相关因素和 TGO

生长速率之间的关联性, 进而提出控制 TGO 生长

速率的方法, 以延长 EBC 使用寿命。 

燃气环境下 EBC 另一个重要损伤来源为固体

颗粒侵蚀(SPE)。Presby 等[64]采用 PS-PVD 技术制备

了 Yb2Si2O7 涂层, 利用 NASA 格伦研究中心的侵蚀

燃烧器装置开展了侵蚀模拟试验。在 1200 ℃采用

氧化铝(Al2O3)颗粒作为侵蚀介质 , 研究了颗粒动

能、撞击角以及涂层表面粗糙度等因素的影响, 并

利用扫描电子显微镜表征了侵蚀后损伤形态。 

抗外物冲击损伤能力也是航空部件服役前必须

进行考核的重要性能。Bhatt 等[65]研究了 CMC-EBC

抗冲击性能 , 在室温及 1316 ℃下 , 使用直径为

1.59 mm的钢球, 以 110~375 m/s的速度进行冲击试

验。利用显微镜和无损检测方法评估 CMC 本体和

EBC 的损伤程度, 发现以<125 m/s 的速度冲击均会

对 CMC-EBC 造成损伤; 速度超过此值时, EBC 发

生剥落, CMC 本体中发生纤维失效和分层损伤。同

时还发现, 冲击测试后在涂层中产生了贯穿裂纹和

水平分层裂纹, 这些裂纹为环境介质侵入材料内部

提供了通道, 将会对 CMC-EBC 剩余寿命产生不利

影响。 

涡轮叶片的前缘和后缘在涡轮发动机的气流

中容易受到外来物体碎片的冲击。Kedir 等[66]研究

了模拟叶片低曲率边缘的外来异物(FOD)冲击行

为, 模拟叶片采用 CMC-EBC 制成, 涂层体系为

Si/莫来石。使用直径为 1.5 mm 的氮化硅(Si3N4)、

氧化锆(PSZ)和钢作为冲击物。在冲击试验中, 通

过高速摄像以及 CT 扫描表征和分析了涂层的裂

纹形态。 

2.4  CMC-EBC 损伤耦合机理 

航空发动机中广泛应用的纤维增强 CMC 对裂

纹不敏感, 通常不发生灾难性失效。静载作用下, 

CMC 拉伸应力-应变曲线通常表现为“伪塑性”, 其

细观损伤模式主要包括基体开裂、纤维断裂、界面

脱黏、纤维拔出和纤维束拔出等。CMC 疲劳现象不

明显, 疲劳损伤机制包括纤维-基体磨损、纤维束-

纤维束磨损等, 高温疲劳载荷作用下其失效主要受

氧化寿命控制, 因此, 其失效过程和 EBC 的完整性

紧密相关。换言之, 应将 CMC-EBC 作为一个功能

完整体进行失效分析。相关研究也表明, CMC 本体

和 EBC 的损伤过程是相互耦合、相互影响的。 

早期的 EBC 性能测试与失效研究通常仅关注

涂层材料本身, 但随着服役环境日趋恶劣, 相关材

料体系的性能已被运用到极限, 了解各损伤模式的

相互作用以精准预测 CMC-EBC 系统的耐久性变得

越来越重要。Hu 等[67]研究了 Si/Yb2SiO5/LaMgAl11O19

涂层对 SiC/SiC 复合材料的保护效果。经 1000~ 

1360 ℃等温时效处理 500 h 后, CMC-EBC 弯曲强

度保持率为 80.07%, 而无涂层保护的 CMC 弯曲强

度保持率仅有 35.91%。所有 CMC-EBC 试样均表现

出“伪塑性”断裂特征, 而无涂层试样表现为脆性断

裂。失效机制分析发现, 制备的 EBC 中存在微裂纹

和孔隙, 但经过等温时效后有所减少, 涂层变得更

加致密, 从而得到较高的强度保持率。后续研究者

还分析了该体系的 CMC-EBC 的高温抗拉疲劳性能

和失效机理[68]。 

Yang 等 [24]在 SiC/SiC 复合材料表面制备了

Si/Mullite/Yb2SiO5 涂层, 在 50%水蒸气和 50%氧气

组成的蒸汽腐蚀条件下进行热循环测试, 在 1200~ 

200 ℃温度范围内进行热冲击。经过不同次数热循

环后对样品的微观结构、重量损失和黏结强度进行

了系统研究, 探究了 CMC 和 EBC 中裂纹产生和扩

展等损伤演化机制。 

采用电导率(ER)等无损监测手段表征 SiC/SiC 复

合材料中的拉伸损伤已具有应用价值。Appleby 等[69]

采用 ER 评估了 CMC-EBC 系统的高温热梯度损伤, 

在 1200 ℃高温下进行拉伸强度试验, 采用原位 ER

监测损伤累积过程, 试图建立 ER 响应与损伤演变

之间的联系, 并将结果与声发射(AE)和高温数字图

像相关(DIC)技术测量结果进行比对。 

Quan 等[70]对一种带 EBC 涂层的 SiC/SiC 试样

在 1200~1400 ℃高温氧化环境中的耐久性进行测

试。结果表明, 该 CMC-EBC 体系的强度几乎没有

下降, 静态氧化后强度为 630~749 MPa, 水氧腐蚀

氧化后强度仍可达到 585~719 MPa。 

Ramachandran 等 [71]对带涂层氧化物 /氧化物

CMC(AS-N610)的抗 CMAS 腐蚀行为进行了研究, 

SEM 图像显示, CMAS渗透到多孔 CMC 中, 最终使

氧化物/氧化物 CMC 的表面硬度和耐磨性下降了

约 12%。 

如上所述, 大部分工作都致力于分别研究 CMC

和 EBC 的损伤演化。然而, CMC 和 EBC 的损伤彼

此影响, 甚至是耦合演化的。如图 3 所示, CMC 在

热机械载荷下会发生基体开裂和纤维失效, 同时在

蒸汽的作用下 EBC 会发生开裂和腐蚀。随后, 复合

材料和涂层中裂纹的传播可能会相互影响并发 
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图 3  CMC 和 EBC 主要损伤机理之间的耦合关系 

Fig. 3  Coupling relationship between the main damage mechanisms of CMC and EBC 
 

生合并。CMC 的纤维预制体结构对 EBC 的应力分

布和损伤模式也发挥了一定作用。同样, 涂层的性

能也对 CMC 的失效过程具有重大影响, 比如在热

循环后期, Si黏结层的残留物对 CMC本体材料起着

重要的保护作用[41]。因此, 在分析 CMC-EBC 系统

的失效机制时, 需要考虑涂层和复合材料编织结构

在损伤演化过程中的协同效应。 

3  CMC-EBC 损伤模拟与一体化设计 

为了充分发挥 CMC-EBC 体系的性能, 需要建

立基于物理机制的模型来预测复合材料和涂层在真

实发动机环境下的行为, 并指导后续的材料结构设

计。EBC 组分的选材在很大程度上是经验性的, 为

了发现新的材料体系或组合, 需要进行广泛的建模

和模拟分析。 

3.1  EBC 热残余应力和热应力分析 

根据 EBC 失效机理, 在热循环/热冲击等载荷

作用下涂层中产生开裂裂纹和分层裂纹, 其为环境

介质进入涂层内部和 CMC 本体提供通道是造成失

效的起因。因此, 通过模型计算获取涂层体系的热

残余应力和热应力分布, 为后续裂纹萌生和扩展分

析提供依据, 是 EBC 损伤模拟的首要任务。 

Li 等[72]提出了一种半解析模型, 用来预测多层

涂层系统在热循环加载条件下的应力演变。该模型

考虑了涂层厚度方向的温度梯度、蠕变变形和高温

TGO 生长过程。这种半解析方法求解的应力、蠕变

应变场与有限元预测结果一致。通过考察涂层或复

合材料中的蠕变对应力演变的影响发现, TGO 中

的蠕变变形可以缓解巨大的生长应力 , 从而获得

更好的耐久性。 

Du 等 [73]采用有限元方法研究了粗糙界面对

Si/Yb2Si2O7/Yb2SiO5 涂层系统中应力分布的影响。

结果表明, 粗糙界面增加了界面处残余应力的水平, 

远离界面的应力分布受到的影响小于无粗糙度的涂

层。Yb2SiO5 层的表面应力在凹陷处达到峰值, 对应

了表面裂纹的萌生位置。后续还探究了粗糙程度和

TGO 生长对 EBC 应力分布的影响[74], 结果显示

TGO 增加了 BC 和 EBC 层的残余应力水平, 导致

TGO/BC 和 TGO/EBC 界面上的裂纹出现在相反的

位置。同时, 应力耦合效应还通过影响气体扩散和

气体流入速率而造成 TGO 的不均匀生长。 

Huang等[75]基于 SEM照片建立热力学模型, 对

Yb2Si2O7 向 Yb2SiO5 腐蚀转化和热循环耦合作用下

的涂层应力演变进行了分析。在无水蒸气侵蚀情况

下, Yb2Si2O7 涂层承受压缩应力; 经水蒸气循环作

用后, 腐蚀的 Yb2Si2O7 涂层中会出现拉伸应力。较

大的应力导致 EBC 过早开裂, 从而为腐蚀介质渗透

提供通道。在腐蚀区域, Yb2Si2O7 腐蚀引起的体积收

缩是影响应力大小的主要因素。此外, 随着孔隙率

增大, 腐蚀区域的杨氏模量减小和收缩应变显著变

化将对 EBC 应力场产生显著影响。 

Heveran 等 [46]发展了一种计算模型 , 考虑了

EBC 的功能梯度、几何形状, 以及垂直裂纹的密度

和深度等因素对涂层应力分布的影响, 发现 EBC 的

梯度化可以减少涂层系统界面上的应力不匹配, 而

EBC 与 TBC 的厚度比对涂层应力的影响要小得多。

垂直裂纹增加了涂层的韧性, 但会在 EBC 中引入应

力波动 , 当裂纹贯穿涂层厚度时 , 裂纹间距增大 , 

应力波动也会增大。对于 EBC 而言, 没有裂纹时应
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力分布情况最佳; 如果存在裂纹, 那么在裂纹间隔

小且接近贯穿厚度的情况下产生的应力波动最小且

最均匀。 

上述理论模型或数值模拟方法不仅增强了对

EBC 中热残余应力和热应力分布规律的全面理解, 

还为涂层裂纹行为分析、延长 EBC 寿命提供了理论

指导。 

3.2  EBC 裂纹萌生和扩展模拟 

如前所述, CMC-EBC 在服役环境下的失效行

为是一个动态过程, 它往往与残余应力、蠕变效应、

烧结效应、氧化等诸多因素有关。但总体而言, 裂

纹的萌生和扩展是最关键的。因此, 在失效模型的

研究中, 模拟 EBC 中的裂纹行为是核心任务之一。 

EBC 通常为致密涂层, 由于热应力水平高、应

变容限低, 容易出现贯穿全厚度的裂纹, 为燃气环

境中的水蒸气挥发和熔盐渗透提供通道。采用退火

处理可以实现稀土硅酸盐EBC的裂纹愈合。Lv等[76]

采用SEM观察到裂纹的闭合和愈合, 通过X射线衍

射和纳米压痕表征了相变和烧结行为。基于物理机

制, 建立有限元模型模拟了 EBC 的裂纹愈合机制。 

涂层内部的裂纹可以有效增加涂层隔热性能, 

TBC 中通常利用此特性。但当裂纹密度超过临界值

时, 会严重影响 EBC 的环境稳定性。当经受热循环

载荷时, 由于残余应力、粗糙界面和 TGO 等因素, 

裂纹萌生和扩展将变得极为复杂, 通常可以采用有

限元法来模拟裂纹行为。用预置裂纹模拟 EBC 寿命

的研究较多, 但对裂纹的萌生、扩展这一动态过程

的模拟尚少。 

Yb2Si2O7 是最新 EBC 体系的重要组分, 它在燃

气热循环过程中会转变成 Yb2SiO5, 并引起 EBC 表

面开裂。Huang 等[77]开发了四种具有预裂纹的 EBC

几何模型, 考虑了涂层界面的起伏和涂层内部多孔

结构。模拟结果表明, EBC 表面凹陷处的预裂纹比

突起处的更容易发生扩展。EBC 表面的波动变化对

裂纹扩展的影响比幅度变化更明显, 多孔结构可以

减缓 EBC 表面开裂。利用该研究的模拟方法, 通过

合理设计可以提升涂层性能。 

Summers 等[78]采用有限元方法计算了 EBC 中

预制裂纹扩展的能量释放率(EER), 用以讨论裂纹

的扩展路径, 即穿透和剥落之间的竞争机制。研究

对象为一种 Yb2SiO5/Yb2Si2O7 复合涂层, 分别考查

了热失配应变、层厚度和潜在裂纹尺寸等参数变化。

结果表明, 对于某些属性组合, Yb2Si2O7 层剥落时

的ERR大于持续穿透时的ERR, 这意味着穿透开裂

可能产生分支并导致涂层剥落。此外还发现, 这些

行为对 CMC 的热膨胀系数非常敏感。 

Liu 等[79]通过第一性原理计算和微观力学模型, 

研究了三种不同成分的 HfO2-Si 复合涂层的物理特

性, 及其在 1723 K 下的抗热冲击性能。复合涂层比

纯 Si 黏结层具有更好的抗裂纹萌生和扩展能力 , 

这种改善源于分散的 HfSiO4 颗粒引起的弥散强化

效应。 

Hattiangadi 等[80]采用内聚力模型(CZM)模拟了

复合材料和 EBC 之间的界面裂纹扩展和材料等效

导热系数随时间的变化。该模型考虑了周期性加载

导致的黏聚强度退化, 通过损伤变量来表征并建立

了损伤演化方程。该模型的优点是不需要使用全局

加载参数, 仅需通过局部变化来描述材料的力学特

性和热场分布。 

可以看出, EBC的损伤模拟还有很多工作要做。

其中, 裂纹扩展的动态模拟是预测涂层寿命的重要

方法和途径。现有研究大多采用虚拟裂纹闭合法

(VCCT)、扩展有限元法(XFEM)和 CZM 等技术来模

拟裂纹扩展, 但当存在裂纹分支或合并时, 数值模

拟效果会受到限制。对于 EBC 体系, 多层结构和多

相组分是常态, 裂纹在这种不规则材料中的扩展是

当前研究的重要挑战。 

3.3  EBC 失效预测模型 

EBC失效在服役条件下伴随着损伤累积而逐渐

发生的。如前所述, EBC 的最终失效通常与热残余

应力、烧结效应、CMAS 腐蚀、氧化等诸多因素有

关。但总的来说, 失效通常归因于裂纹的萌生和扩

展。因此, EBC 的失效预测通常是采用理论或数值

模型来计算应力/应变状态并模拟裂纹扩展, 建立失

效的判据, 进而预测寿命。 

Bakan 等[81]采用氧化动力学模型研究了三种不

同镱硅酸盐 EBC 在等温条件和热循环条件下的性

能退, 观察到的氧化过程符合抛物线形动力学, 镱

硅酸盐涂层的抗氧化保护性能受到喷涂条件的影响。

控制机制可以归因于热循环过程中镱硅酸盐涂层的

密度增大, 并通过图像分析对其进行了定量研究。 

Sehr 等[82]基于多物理场耦合计算框架, 模拟了

EBC 内部氧化区域的发展。该框架综合分析了氧化

剂传输, 在干空气环境中氧化物生长以及蠕变松弛

效应, 通过广泛的参数研究, 详细探讨了由氧化驱

动的失效过程, 涉及裂纹张开位移、涂层的有效扩

散率、裂纹间距和施加的载荷水平等。 

Richards 等[83]对 Si/Al6Si2O13/Yb2SiO5 涂层中裂

纹扩展及失效过程进行了分析和建模。由于镱硅酸

盐层的热膨胀系数大于 CMC, 涂层中产生了残余
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拉应力, 这些应力使垂直开裂裂纹在 Al6Si2O13 层或

其界面处发生裂纹分叉。随后在水氧环境中进行热

循环, 分叉裂纹向 Si 黏结层扩展并沿该层的中线平

面横向偏转。分支裂纹表面暴露在蒸汽环境中, 发

生相变而使裂纹愈合。对裂纹分叉现象进行了有限

元分析, 并评估了裂纹驱动力控制裂纹扩展轨迹。

有限元模拟为量化涂层设计中各影响因素的敏感性

提供了有效手段。 

Grujicic 等[84]采用瞬态非线性动力学三维有限

元模型来模拟 EBC 遭受 FOD 的失效过程。研究对

象为 Si/Mullite+BSAS/BSAS 涂层体系, 采用钢球对

其进行冲击, 穿透和接触相互作用分别由罚函数接

触算法和库仑摩擦定律进行模拟。采用 Johnson- 

Cook模型作为失效准则, 预测的损伤区尺寸和贯穿

深度与实验结果基本相符, 该研究较为完善地考虑

了冲击波、塑性流动、应变率硬化和累积损伤等因

素对失效过程的影响。 

CMAS 腐蚀和烧结现象在 EBC 的失效过程中

广泛存在, 但基于扩散机制和化学反应机制的模型

研究仍然有限[60]。在现有文献中, 尚未提出 EBC 的

CMAS 腐蚀和烧结失效模拟模型[85]。有关 EBC 失

效过程的数值模拟, 有的研究简单地使用不同的杨

氏模量来考虑烧结效应[86], 有的则通过施加收缩应

变来等效烧结反应[71]。 

失效模型需要考虑热残余应力、烧结效应和氧

化等不同因素, 最终的寿命预测必然基于对这些因

素及其影响大小的准确描述。然而, 这些因素非常

复杂且难以预测。例如, 涂层不同组分和 CMC 的热

膨胀不匹配会导致涂层中出现不可忽视的热残余应

力。此外, 涂层各亚层之间的不同结合强度可能导

致分层不均匀和随机剥落。目前的研究主要采用理

论或数值方法模拟这些因素对涂层中裂纹扩展的影

响。断裂力学方法、氧化动力学模型、多物理场方

法等均被引入到 EBC 研究中, 但各种损伤演化之间

的耦合, 以及 CMC 损伤和涂层损伤之间的耦合问

题尚未得到很好的解决。 

3.4  CMC-EBC 一体化设计 

CMC 是由脆性纤维、脆性基体和界面相组成的

材料, 但由于复杂的细观损伤机制, 其宏观力学行

为呈现“伪塑性”。对于 CMC 结构分析与设计, 通

常包括建立包含纤维预制体等微观结构特征的模型, 

计算应力 /应变状态并模拟损伤的渐进演化。当

CMC 表面喷涂 EBC 后, 涂层结构、组分特性以及

内部裂纹的形态、位置、密度等都将对整个材料体

系的性能造成影响。此外, TGO 的不均匀增长引起

界面裂纹的萌生、扩展、聚集同样不可忽略[87]。 

Yang 等[88]对喷涂有 EBC 的 SiC/SiC 复合材料

在 1300 ℃高温下的疲劳失效行为进行了研究。首

先, 通过疲劳实验探究加载条件下 CMC-EBC 体系

的失效机制, 在此基础上提出一种模型来描述其疲

劳行为; 然后, 基于弹性模量的退化规律, 建立了

一个新的疲劳损伤模型, 用来描述 CMC-EBC 的疲

劳损伤演变, 并对 CMC-EBC 整体的疲劳寿命进行

评估。所提出的模型与实验数据具有良好的一致性。 

依托 NASA 超高效发动机技术(UEET)计划 , 

Murthy 等[89]制备、测试和分析了一个 CMC-EBC 涡

轮导向叶片, 目标是在航空发动机典型工作条件下

服役 1000 h, SiC/SiC 复合材料叶片可承受最大温度

为1315 ℃, T/EBC体系保护下表面温度可达1482 ℃。

考虑 CMC 和 EBC 的热力学性能, 通过 CFD 计算获

取了涡轮叶片的温度场, 然后采用有限元方法对一

体化结构的强度和耐久性分析, 并将相关组分参数

视为随机变量进行了可靠性分析, 最终发现不满足

设计要求的可能性仅为 1.6%。 

如上所述 , 大部分工作都致力于分别开发

CMC 和 EBC 的失效模型。然而, CMC 本体和 EBC

涂层内部的损伤相互影响, 同时也会耦合演化[90]。

预测 CMC-EBC 构件失效的理想模型必须考虑涂层

损伤和复合材料微观结构之间的相互影响, 但现有

研究中, 这样的模型并不多。本课题组近期提出了

一个数值模型[91], 用以研究涂层组分特性和复合材

料预制体结构对 CMC-EBC 系统内部应力演化的耦

合影响。如图 4 所示, 在有限元模型中考虑了 EBC

涂层各亚层和 CMC 编织结构的真实几何特征, 结

果表明, 涂层组分的热力学特性和复合材料的编织

结构参数均对应力分布有显著影响。 

CMC 和 EBC 的损伤是相互影响的。如前所述, 

已有许多研究探讨了服役环境下各种因素对 CMC

和 EBC 失效行为的影响规律, 这些规律是发展结构

分析和设计方法的基础。然而, 由于影响因素过于复

杂, CMC-EBC体系失效过程中还有许多问题没有解

决[92]。因此, 失效模型研究的进展相对较慢, 且大多

数研究得到的 CMC 和 EBC 的失效模型相互孤立。 

为了综合考虑 CMC 和 EBC 损伤演化的耦合作

用, 建立的 CMC-EBC 失效模型需要真实地体现纤

维编织结构以及涂层的组成和微观特征。同样地, 

在开展材料研发和工程设计时, 也需要将 CMC 和 

EBC 视为一个功能整体, 进行一体化设计。如图 5

所示, 开展 CMC-EBC 构件设计和分析时, 既要根

据结构的承载需求对 CMC 纤维编织结构进行精细

化设计, 又要根据服役环境功能需求优选涂层材料, 
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图 4  考虑涂层特性和复合材料纤维编织结构的协同效应的 CMC-EBC 失效分析模型[91] 

Fig. 4  Failure model of CMC-EBC system considering the synergetic effect of coating properties and  
fibrous architecture of composite[91] 

 
 

 
 

图 5  CMC-EBC 结构一体化设计思路 

Fig. 5  Methodology of integrated design of CMC-EBC component 
  

还要根据复合材料与涂层组分之间的热匹配、化学

相容性以及损伤耦合等因素开展综合分析和迭代优

化。其中, 应该更加关注分析模型的建立, 采用精细

化建模技术, 探究涂层结构和组成、复合材料纤维

编织结构等对整个系统力学响应和失效过程的影响

规律。 

4  总结与展望 

随着服役条件越来越严苛, 可供选用的航空航

天热结构材料只有极少数高温陶瓷。CMC-EBC 体

系是当前最有应用前景的热结构材料之一, 在航空

航天推进系统中更广泛地应用 CMC-EBC 体系, 能

够减轻重量、提高燃料效率、延长使用寿命、增加

设计灵活性和节约成本。但是这项技术目前仍存在

诸多挑战, 其中关键挑战在于 CMC 与 EBC 微观结

构及损伤机制的复杂性, 各种损伤机制之间的耦合, 

以及它们与服役环境之间的相互作用。通过对近年

来的代表性研究进行梳理, 对 CMC-EBC 研究重点

问题和发展趋势总结如下： 

1) EBC 的耐久性关系到 SiC/SiC 部件的使用寿

命, 因此如何提高 EBC 的耐久性一直是 CMC 研究

的重要方向。限制 EBC 使用寿命的两种最重要失效

机制是 CMAS 腐蚀和蒸汽氧化。蒸汽氧化导致形成

TGO, 而 CMAS 与 EBC 的相互作用会造成热机械

和热化学变化, 从而损害涂层的完整性。稀土盐类

陶瓷是最新 EBC 体系的核心成分, 目前的研究方向

主要包括将不同种类的稀土离子掺杂产生新的结构

体系, 以改变其热力学性能; 或通过广泛的理论计

算和性能测试来指导热力学性能的研究, 以提升涂

层选材研发效率。为了适应日趋恶劣的服役环境, 

基于高熵陶瓷概念, 研发具有更优异抗 CMAS 腐蚀

性能的新一代 EBC 是目前的重点工作。 

2) EBC 剥落一直是影响工程应用的瓶颈问题。

涂层失效模式的影响因素众多, 包括内部原因(如

复合涂层的层状结构、界面处微结构、气孔和微裂

纹等)和外部原因(如 CMAS 腐蚀、热冲击、高温氧

化和 FOD 等)。总的来看, 这些因素最终都是以裂

纹的萌生和扩展形式表现出来, 包括界面分层和开

裂裂纹, 及其相互作用和共同作用。为了准确预测
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EBC 寿命, 建立动态裂纹扩展模型, 并综合考虑各

种环境损伤对裂纹的影响, 是下一步模型研究的主

要思路。 

3) 为了改善CMC-EBC在燃气环境中的耐久性, 

大部分研究致力于优化制备工艺并获得燃气环境下

这些组分的详细性能数据。到目前为止, CMC 和

EBC 的失效分析仍然是一项具有挑战性的任务。对

于 CMC-EBC 整体而言, 其失效分析需要综合考虑

复合材料和涂层的损伤机制, 因为它们之间的损伤

演变是相互耦合的。此外, 应该更加关注涂层结构、

组分特性和复合材料纤维编织结构之间的相互影

响。因此, 将 CMC 和 EBC 视为一个功能整体, 开

展 CMC-EBC 一体化设计, 是未来先进高温结构材

料研究的趋势。 
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