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摘要：美国通用电气航空公司（简称 GE公司）自 20世纪 80年代开始预浸料-熔渗工艺 SiCf/SiC复合材料的研发，

组织数百名科学家和工程师，历时 30年、累计投入近 15亿美金，最终实现了该材料在发动机领域的成功应用与商

业化。本文详细阐述了 GE公司预浸料-熔渗工艺 SiCf/SiC复合材料螺旋式的发展历程，聚焦其在燃气轮机和航空

发动机热端部件领域的创新实践，通过多个典型热端构件研发的案例分析，揭示了 GE公司以“需求牵引-技术验

证-工程迭代”为核心的研发范式，并深度解构了 GE公司的 7FA发动机涡轮外环组件跨越 10年的渐进式设计迭

代路径，层层解构其服役失效逆向反馈与正向设计牵引的协同优化逻辑。针对国外发展现状，本文进一步解读了

GE公司通过垂直整合制造链，引入数字孪生工艺优化，建立机器学习检测体系，构建“材料-工艺-检测”三位一体

的技术壁垒。GE公司发展经验表明，技术突破需兼顾长期基础研究与敏捷工程迭代，国内应通过技术体系革新，

以典型构件为牵引，建立“设计-制造-考核”闭环的研发流程，建立多学科平等协同机制。强化基础能力，依托高

校和国家级研发中心开展机理研究，实施热-力-化学多场耦合约束下的多维度协同优化，尽快推进产业生态构建，

整合零散资源，搭建“产学研”快速验证平台。提早布局数字化赋能，实施全链条数据采集与 AI嵌入。最后通过

深度凝练外在相关技术领域的成功经验，结合国内实际情况，提出了涵盖“基础研究-中试验证-标准建设-产业协

同”的自主化发展路线图，旨在为国内高推重比航空发动机用陶瓷基复合材料技术攻关提供方法论层面的战略

参考。

关键词：SiCf/SiC复合材料；预浸料-熔渗；发动机；应用研究

doi：10.11868/j.issn.1005-5053.2024.000105
中图分类号：V254.2　　　　文献标识码：A　　　　文章编号：1005-5053(2025)02-0001-17

Application and implications of GE prepreg-melt infiltration process in
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Abstract: The United States General Electric Company (referred to as GE) has conducted research on SiCf/SiC composite materials

since the  1980s.  The successful  application and commercialization of  GE’s  SiCf/SiC composites  in  engine systems were  achieved

after 30 years of continuous investment (nearly 1.5 billion USD) and the collaborative efforts of hundreds of scientists and engineers.

This  paper  details  the  spiral  development  history  of  GE’s  prepreg-melt  infiltration  (MI)  SiCf/SiC  composites， focusing  on  their

innovative  applications  in  hot-section  components  for  gas  turbines  and  aero-engines.  Through  case  studies  of  several  critical  hot-

section  components， GE’s  research  paradigm  of  “ demand  traction， technology  verification， and  engineering  iteration” is
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elucidated. Furthermore，the 10-year progressive design iteration path of the 7FA engine turbine shroud is systematically analyzed，

revealing the synergistic optimization logic between service failure feedback and forward design validation. In light of international

advancements， this  paper  interprets  GE’s  establishment  of  a“material-process-test” technological  barrier  through vertical  supply

chain  integration， digital  twin-driven  process  optimization， and  machine-learning-based  inspection  systems.  GE’s  experience

demonstrates  that  technological  breakthroughs  require  a  balance  between  long-term  fundamental  research  and  agile  engineering

iteration. For domestic development，a closed-loop“design-manufacturing-assessment”research and development process should

be  established， guided  by  critical  components， alongside  multidisciplinary  collaboration  mechanisms.  Additionally，China  should

strengthen  foundational  capabilities  by  leveraging  universities  and  national  research  and  development  centers  for  mechanistic

studies， implement  multi-dimensional  optimization  under  thermo-mechanical-chemical  coupling  constraints， accelerate  industrial

ecosystem  construction， integrate  fragmented  resources， and  build  rapid“ industry-academia-research” verification  platforms.  A

digital transformation strategy encompassing full-chain data acquisition and AI integration is also essential. Finally，by synthesizing

successful  international  practices  and  adapting  them  to  China’s  context， an  autonomous  development  roadmap  covering“ basic

research,  pilot  verification， standard  formulation， and  industrial  synergy” is  proposed， providing  methodological  guidance  for

advancing ceramic matrix composite technologies in high-thrust-to-weight-ratio aero-engine applications.

Key words: SiCf/SiC composites；prepreg-melt infiltration；engine；application research

  

燃气涡轮发动机的效率取决于涡轮前温度，最

终由涡轮构件材料的耐温能力决定。从 20世纪

50年代开始，镍钴基高温合金的耐温能力每 10年

可提高 35 ℃，现已达到工艺极限[1]。SiCf/SiC复合

材料的出现打开了新局面，其耐温能力在高温合金

基础上提高 150 ℃，密度仅为高温合金的 1/3。对

于追求减重的航空结构来说，使用 SiCf/SiC复合材

料替代高温合金将带来巨大收益[2-5]，可以全面满

足航空发动机提高综合性能的需求。SiCf/SiC复合

材料是发动机热结构的重要候选材料之一，也是航

空发动机领域的核心关键材料。

经过几十年的发展，SiCf/SiC复合材料（按照

基体致密化方法划分制备工艺）形成了以化学气相

渗透工艺（CVI），聚合物先驱体浸渍裂解工艺

（PIP）和熔渗工艺（MI）为代表的几种成熟的工艺

路线。美国、法国、日本、德国等均在 SiCf/SiC
复合材料研发和应用方面开展了相关研究，各国侧

重发展的工艺不同，其中日本拥有聚碳硅烷（PCS）
和连续 SiC纤维制备技术，主要开展 PIP工艺制备

SiCf/SiC复合材料的研究；法国以 CVI 技术为主，

且技术水平属于国际领先地位；德国以 MI和
PIP技术为主；在美国，PIP、CVI、MI工艺均得到了

深入研究，且均达到较高研究水平。在各类

SiCf/SiC复合材料工艺路线中，美国通用电气航空

公司（简称 GE公司）开发的预浸料-熔渗（Preg-MI）
工艺最具工程化优势，一直处于国际领先地位。

GE公司也是目前已在发动机领域将 SiCf/SiC复合

材料实现产业化的公司[6-7]。预浸料-熔渗工艺制备

的 SiCf/SiC复合材料具有孔隙率低、制备周期短、

热导率低、长期服役稳定性好等优点[8-10]。

GE公司从 20世纪 80年代开始预浸料-熔渗

工艺制备 SiCf/SiC复合材料的研发，在 30余年的

时间里，持续投入近 15亿美元，组织了数百名科学

家和工程师，经过基础研究（1980～2000年）、大规

模验证（2000～2015年）两阶段的积累逐步完成该

材料在发电用燃气轮机、航空发动机热端构件上的

应用验证[11]。2015年配装有 SiCf/SiC复合材料高

压涡轮外环的 LEAP-1A发动机在商用飞机A320neo
上成功首飞，是该材料技术发展史上的一个重要里

程碑，自此开启了预浸料-熔渗工艺 SiCf/SiC复合

材料的产业化时代[12]。随后，在波音 777X的 GE9X
发动机上，该材料已扩展应用到燃烧室、高压涡轮

外环、高压涡轮导向器等 5种热端构件[13-15]。据最

新报道，GE公司将基于该材料研制美国新一代自

适应发动机（XA100）的低压涡轮第二级工作叶片

上，转子结构的应用标志着 GE公司的这项材料技

术已取得重大进展。

随着国内第二代 SiC纤维的研制成功，国内从

2016年开始预浸料-熔渗工艺 SiCf/SiC复合材料的

技术攻关，快速突破了界面层、预浸料、致密化、近

净成型、低损伤机械加工等关键技术，打通了预浸

料-熔渗工艺制备 SiCf/SiC复合材料的整个工艺流

程，并在国内新一代发动机需求牵引下，开展了多

种发动机热端构件的成型技术研究。由于国内预

浸料-熔渗工艺 SiCf/SiC复合材料研发起步相对较

晚，目前尚缺少针对该工艺材料的发动机构件设计
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经验与分析方法，研制过程中相关工作以“试错”

方式推进，难以快速突破我国航空发动机用预浸

料-熔渗工艺 SiCf/SiC复合材料工程应用的技术瓶

颈，亟须汲取 GE公司的成功经验。

本文综述了 GE公司预浸料-熔渗工艺 SiCf/SiC
复合材料研发和应用研究历程不同阶段的发展

战略、主要研发活动、工作思路，深入分析 GE公

司该项材料技术发展思路的优缺点，总结成功

经验，初步提出了我国相关技术领域发展的技术路

线图，并提出了若干建议，以期为国内预浸料-熔渗

工艺 SiCf/SiC复合材料工程化应用的发展提供参

考与借鉴。 

1    GE公司 SiCf/SiC复合材料技术发
展的时间历程

GE公司预浸料-熔渗工艺 SiCf/SiC复合材料

的研发经历了概念提出、概念验证、实验室验证、

构件试制、模拟件台架测试、发动机试车、扩大生

产与商业化等过程，可划分为 3个阶段：（1）工艺研

究阶段（1980～2000年），主要开展预浸料 -熔渗

SiCf/SiC复合材料的工艺路线摸索、关键技术攻

关、典型结构件的工艺验证、大量材料级试验数据

积累、部件级验证和小型发动机模拟台架上的测试

等，完成了工艺初定型和工艺验证，并带动了该材

料体系的力学测试、无损检测、加工、涂层等相关

技术的发展；（2）大规模验证阶段（2000～ 2015
年），在燃气轮机、航空发动机上开展了涡轮外环、

燃烧室衬套、导向器、转子叶片等多种热端构件的

应用研究和挂片考核，在各专业的紧密配合和协同

攻关下，不断优化迭代，最终实现工艺定型，并建立

了一套特有的设计方法；（3）产业化阶段（2015年

至今），在多款最先进的商用航空发动机和军用发

动机上批产应用，建立了多条生产线和工厂，产能

达到 200件/天[16-17]。图 1所示的时间历程图梳理

了 GE公司预浸料-熔渗工艺 SiCf/SiC复合材料技

术发展各阶段的关键技术与突破情况。
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图 1    GE公司预浸料-熔渗工艺 SiCf/SiC复合材料技术发展的时间历程

Fig. 1    Time course of technology development of GE’s prepreg melt infiltrated SiCf/SiC composite material

 
 

2    工艺研究阶段的研发活动

GE公司在工艺研究阶段的主要研发活动包括

预浸料-熔渗工艺 SiCf/SiC复合材料的概念提出、

概念验证、实验室验证、基础数据积累等。 

2.1    熔渗工艺的概念提出

预浸料-熔渗 SiCf/SiC复合材料概念的提出可

追溯至 20世纪 80年代，但熔渗工艺的历史可以追
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溯至 20世纪 70年代[18]，当时 GE公司正在研发两

种具有潜在应用价值的 SiC陶瓷材料。第一种是

面向燃气涡轮发动机的热端，通过烧结工艺制备的

β-SiC[19]。该材料被短暂地应用于一些耐磨零件和

密封件，最终由于自身工艺缺陷，性能始终无法满

足苛刻的发动机服役工况而被终止研发。第二种

是被命名为“Silcomp”的高温陶瓷，该材料的制

备以碳纤维为基材，通过 Si的熔体渗透反应形成

Si—C化学键，实现陶瓷组分的致密化制备，由于

残余 Si的存在，制备得到的材料是一种双组分的

SiC/Si陶瓷[20]。“Silcomp”虽然采用了纤维作为

增强相，但由于高温热处理制备过程中碳纤维因发

生化学反应而被消耗殆尽，制备得到的材料不具备

纤维/基体协同承载的效果，力学性能表现出明显

的脆性特征，没有起到预期的纤维增韧效果。

“Silcomp”的工艺摸索取得了熔融渗透工艺的雏

形，并彰显了该工艺突出的优点，例如近净成形，致

密化进程快，致密化程度高等。GE公司当时利用

该材料尝试制造了多种燃气涡轮的热端构件，例如

径向分段燃烧室和涡轮外环，并通过了多项发动机

的重要台架试验[21]。然而该材料最终还是由于本

征脆性难以改善、损伤容限过低等问题，也未能突

破在发动机热端构件上的应用。 

2.2    预浸料-熔渗工艺的概念提出

由于碳纤维无法在经过熔融-渗透工艺后留存

下来，GE公司尝试将“Silcomp”制备工艺中的碳

纤维改成当时技术尚不成熟的 SiC纤维，初步验证

了技术的可行性后，GE公司组织大批相关专业的

材料工程师和机械工程师开展系统性的工艺研发

工作，包括界面层连续制备技术，基于滚筒缠绕和

压制方法的单层纤维薄片制备技术、复合材料与复

合材料的拼接连接技术等。这一时期，最具创造性

的工作在于纤维-基体间柔性界面层的发明。早期

在“Silcomp”的工艺摸索时，工程师偶然发现在

高温炉元器件表面喷涂氮化硼（BN）可确保这些元

器件在熔融渗硅过程中不被侵蚀；随后，BN涂层在

高温熔渗反应中的稳定性在实验室得到验证[22]，

若在 SiC纤维表面涂敷 BN涂层可令纤维与基体

之间具有很好的脱粘效果，满足纤维与基体之间形

成弱界面的材料设计需求，由此奠定了以 BN涂层

作为预浸料-熔渗工艺 SiCf/SiC复合材料界面层的

技术基础，后续以降低水氧腐蚀目的而开发的复合

界面层（在 BN外覆盖 SiC、Si3N4 等），以及以提高

抗氧化性为目标开发的掺杂 Si的界面层，也均以

BN界面层作为主要组分[23]。

20世纪 80年代，随着纤维、基体、界面层技术

逐步被攻克，Borom等[24] 提出了预浸料-熔渗工艺

SiCf/SiC复合材料的概念，即通过 SiC纤维、SiC基

体、纤维-基体之间的柔性界面层的有机结合，制备

出一种多组元的复合材料。当时日本碳素公司

（NCK）基于 Yajima等 [25] 的研发成果，开发了直

径约为 10 μm 的束丝 SiC纤维（牌号 Nicalon）；宇
部兴产（Ube Industries）同期推出 Tyranno系列纤

维。由于这两种牌号的 SiC纤维束丝氧含量相对

较高，无法经受熔渗工艺的高温反应过程。因此，

预浸料-熔渗工艺 SiCf/SiC复合材料工艺研发初期

采用的是美国德事隆公司的单丝 SiC纤维，该单丝

SiC纤维采用化学气相沉积（CVD）工艺制备，直径

为 100 μm。实验室阶段材料科学家们成功在

SiC基体中引入 SiC单丝，实现了纤维对陶瓷基体

的增韧，当时这种材料被称为“增韧的 Silcomp”
复合材料。然而，由于单丝 SiC纤维表面富碳导致

的材料热稳定性、抗氧化性能差，以及单丝 SiC纤

维直径较大，无法适配小曲率结构和复杂形状成形

等问题，最终导致该材料的研发也被终止。 

2.3    预浸料-熔渗工艺 SiCf/SiC 复合材料的概念

验证

20世纪 90年代中后期，日本成功研发出第二

代束丝 SiC纤维。相比于第一代束丝 SiC纤维（牌

号是 Nicalon），第二代 SiC纤维（牌号是 Hi-Nicalon）
中氧含量大大降低，化学稳定性和热稳定性大大提

高，可以承受熔融渗硅工艺的高温，纤维的降解程

度也大幅降低[26-27]。随着日本第二代 SiC纤维束

丝的研发成功，GE公司将单丝 SiC纤维全面替换

为第二代束丝 SiC纤维，并基于束丝 SiC纤维的特

点优化了界面层厚度、组分等，同时调整了一些工

艺细节和参数，以确保材料工艺可全面适配第二代

束丝 SiC 纤维[28]。自此，预浸料-熔渗工艺 SiCf/SiC
复合材料的工艺路线基本定型，即采用小直径的束

丝 SiC纤维，在 SiC纤维表面连续沉积 BN界面

层，然后将带界面层的纤维制成单向排布的预浸

料，最后基于熔融渗硅反应完成 SiC基体的致密

化。该工艺虽然是针对 Hi-Nicalon的束丝 SiC纤

维开发的，但对后续其他牌号的束丝 SiC纤维，例

如宇部兴产（ Ube Industries）的 Tyranno系列纤维、

日本碳素公司开发的第三代 Hi-Nicalon S纤维以及

美国道康宁（ Dow Corning）公司的 Sylramic 系列

纤维也具有非常好的工艺适配性。同时期，在高速

民 用 运 输 重 大 专 项 （HSCT） 中 ， GE公 司 还 与

NASA合作，开发了一种新型的 SiCf/SiC复合材料
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熔渗工艺，即 CVI/熔渗混合工艺，在公开报道中被

称为浆料浇铸熔渗工艺，以区别于预浸料-熔渗工

艺[29-30]。预浸料-熔渗和浆料浇铸熔渗材料制备工

艺路线的基本流程如图 2所示[31]。

预浸料-熔渗工艺制备 SiCf/SiC复合材料的主

要步骤包括[32]：（1）采用 CVD工艺在 SiC纤维表

面制备 BN涂层；（2）配置合适的树脂作为浆料，通

过湿法缠绕技术制成单向预浸料；（3）仿照碳纤维/
环氧树脂基复合材料的制备工艺，将这些预浸料按

照一定的方向和顺序铺设并热压成型得到预制体，

此时基体为掺杂了 SiC和 C粉末的聚合物黏合剂；

（4）对上述得到的预制体进行碳化热解，将基体中

的部分聚合物转化为碳，而预制体的形状得以保

持；（5）基体致密化通过熔融硅合金渗透至上述碳

化热解后的多孔预制体中实现，在熔渗过程中，

Si与预制体中游离的 C反应，形成连续的 SiC相。

制备得到的复合材料孔隙率约 2%，纤维、界面层、

SiC基体的体积分数分别为 20%～25%、8%～10%
和 63%～70%，材料的典型显微组织如图 3（a）[33]

所示。

浆料浇铸熔渗工艺制备 SiCf/SiC复合材料的

主要步骤包括 [34]：（1）首先将纤维束丝编织成

2D布并铺设得到预制体，或者将纤维束丝编织或

机织成 3D预制体；（2）采用石墨工装，例如化学气
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图 2    预浸料-熔渗工艺（a）和浆料浇铸-熔渗工艺（b）材料制备的基本流程[31]

Fig. 2    Basic flow scheme of prepreg-MI process （a） and slurry cast MI process（b）[31]

 

90° ply

0° ply

90° ply

SiC-Si matrix

CVI SiC

Fiber

Hi-Nicalon

SiC-Si

Fiber

200 μm200 μm 400 μm400 μm

20 μm20 μm 10 μm10 μm

(a) (b)

0° tows in the

weave (warp)

90° tows in the

weave (weft)

fibers

CVl fiber coating

matrix

coatings

 

图 3    两种熔渗工艺 SiCf/SiC复合材料的显微组织图[33]　 （a）预浸料-熔渗工艺；（b）浆液铸造熔渗工艺

Fig. 3    Microscopic images of SiCf/SiC composite materials using two MI processes[33] 　（a） prepreg-MI；（b） slurry cast MI
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相渗透（CVI）方法在纤维表面制备 BN涂层；（3）将
预制体从模具上取下，并通过第二个 CVI步骤，在

已经沉积了 BN涂层的束丝 SiC纤维表面继续沉

积 SiC层，这一层 SiC既可以保护 BN界面层，也

可作为基体的一部分，通过控制纤维涂层的厚度，

确保界面层制备完成后，预制体仍为多孔体；

（4）将 SiC浆料（含碳粉）浇注到上述多孔的预制体

中，在预制体的孔隙中引入 SiC颗粒；（5）最终也是

通过 Si的熔融渗透完成基体致密化，Si填充了预

制体中剩余的孔隙。制备得到的复合材料具有

6% 的孔隙率，另外包括体积分数约为 35% 的纤

维、6% 的界面层、25% 的 SiC基体、16% 的浆料

SiC颗粒和 12% 的 Si合金，材料的典型显微组织

如图 3（b）[33] 所示。 

2.4    预浸料-熔渗工艺SiCf/SiC 复合材料的实验室验证

在实验室验证阶段，GE公司对预浸料-熔渗工

艺和浆液铸造熔渗工艺的 SiCf/SiC复合材料并行

开展了大量的性能测试，包括材料层级、元件层

级、模拟件层级[35]。从拉伸性能来看，两种工艺路

线制备得到的材料具有基本相当的抗拉强度，但预

浸料-熔渗工艺制备的 SiCf/SiC复合材料纤维体积

分数相对较低。预浸料-熔渗工艺能够更好地发挥

纤维的强度，主要有 2个方面：一方面，从微观尺度

看，预浸料-熔渗工艺在其界面层制备工序中，每根

纤维表面的界面层是单独沉积的，最终单根纤维较

好地弥散在基体中，每根纤维可独立发挥增韧作

用。对于浆料浇注熔渗工艺，界面层需要沉积在编

织后的纤维预制体上，但因纤维束丝紧密交织，部

分纤维表面难以充分覆盖界面层。因此，浆料浇注

熔渗工艺制备的复合材料在受拉时，纤维束倾向于

作为一个整体被拉断，而不是单根纤维逐根断裂。

另一方面，从微观力学角度分析，浆料浇注熔渗工

艺采用的是编织或机织结构的纤维，每根纤维都会

存在不同程度的弯曲，弯曲纤维的承载能力较平直

纤维显著降低。由于纤维与加载方向有夹角，使得

基体开裂后桥接的纤维受拉伸应力和剪切应力的

共同作用，导致纤维更易断裂。对于预浸料-熔渗

工艺，其预制体采用单向纤维预浸料制备，每根纤

维并行排布，受纯拉伸应力作用，无额外剪应力的

引入，可最大限度地发挥纤维抗拉的优势。

在 20世纪 90年代，GE公司对当时存在竞争

关系的多种工艺的 SiCf/SiC复合材料，进行了多维

度的性能测试，综合评估后发现预浸料-熔渗工艺

制备的 SiCf/SiC 复合材料更适用于发动机高温部

件长期服役的工况，而通过 7FA 发动机 SiCf/SiC复

合材料外环的台架试验和发动机挂片试验，进一步

发现预浸料-熔渗工艺材料的长期服役性能优于浆

料浇注熔渗工艺，不仅如此，从复杂结构的可制造

性方面，预浸料-熔渗工艺也更具优势。最终 GE公

司基于力学特性、制造稳定性、经济成本、服役性

能等方面进行综合评估，选定预浸料-熔渗工艺为

主流工艺，并在随后的十几年，开展了海量测试和

数据积累工作，包括材料力学性能测试，模拟件的

力学测试，实验室级极端环境模拟测试，高压、高

温、高气体流速下的燃烧测试，核心机上的台架试

验，真实发动机上的挂片测试等，测试时间累计超

过 100万小时[36-38]。 

2.5    界面层沉积技术的发展现状

纤维表面的界面层是 SiCf/SiC复合材料增韧

的核心，任何工艺的 SiCf/SiC复合材料都以界面层

的制备作为工艺起点，该项技术的先进性是决定

SiCf/SiC复合材料工艺先进性和生产效益的关键。

在界面层制备技术方面，GE 公司针对铺层步骤前

需完成界面层制备的工艺特点，首次提出了连续沉

积方案，并自主开发了大型连续沉积装置，这项专

用技术为 GE公司独有，不对外公开。美国联合技

术公司[39] 和美国康涅狄格大学[40] 采用不同工艺

路线制备了（BN/Si3N4）n 的多层界面层，相对于传

统 BN界面，多层界面层令材料表现出更优的抗水

氧性能。其他制备工艺采用的是先编织或机织得

到的纤维预制体，随后再沉积界面层的工艺路线，

其采用的都是非连续、分批沉积的界面层制备方

法，在效率和稳定性方面远不如 GE公司的连续沉

积技术。

近些年，欧洲一些国家也开始界面层连续沉积

技术的研究，以便让这项技术为更多工艺的 SiCf/SiC
复合材料制备提供支撑。例如英国谢菲尔德大学

先进制造研究中心承担了一个连续界面层项目

（CISSiC），德国一家工厂考虑将界面层制备步骤续

接到 SiC 纤维生产线上，以完成纤维和界面层的连

续制备，为用户提供沉积好界面层的纤维，并对这

种方案的可行性进行了初步验证。国内不同材料

研究机构也根据各自工艺路线的特点，设计制备了

不同体系的界面层，与国外相比在机械化和效率方

面还有一定差距。 

3    大规模验证阶段的主要研发活动

大规模验证阶段的研发活动围绕各种发动机

热端构件的试制与技术验证工作展开，具体包含多
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轮次的发动机热端构件的设计、制造、考核、验证、

优化迭代工作。 

3.1    涡轮外环的试制与小型发动机试验

GE公司预浸料-熔渗工艺 SiCf/SiC复合材料

技术的验证与工程化应用研究始于发电用燃气轮

机的热端构件，面向的第一个构件是 7FA发动机的

一级涡轮外环 [41]。研发团队当时分别采用单丝

SiC纤维（HS-188）和 SiC纤维束丝（Hi-Nicalon），

各自搭配预浸料-熔渗工艺制备了 2种涡轮外环，

在高达 1200 ℃ 的工况下开展一系列燃烧台架试验

和热循环测试。采用 SiC纤维束丝（Hi-Nicalon）制备

的涡轮外环在试验后没有发生任何故障，仅表皮由

于高温燃气氧化而变色，而采用 SiC单丝制备的涡

轮外环发生严重开裂，证实了只有 SiC纤维束丝搭

配预浸料-熔渗工艺制备的 SiCf/SiC复合材料才能

承受发动机严苛的工况条件。

鉴于 SiCf/SiC复合材料涡轮外环在燃气台架

测试中的优异表现，后续 GE公司采用该材料为一

台小型 2 MW GE-2发动机的 1级和 2级涡轮研制

了直径分别为 43 cm和 47 cm的整体式环状涡轮

外环，并开展了发动机挂片测试[42]。两个涡轮外环

经历超过 1000 h的挂片测试，包括 50次启动-停止

循环，无任何损坏迹象。不过在发动机启动的第二

阶段，涡轮外环经历了一次叶片刮磨事件，取下涡

轮外环后仔细检查，发现外环表面存在少许从金属

叶片上被刮磨下来的碎屑，但 SiCf/SiC复合材料涡

轮外环完好无损。整个挂片测试中两个涡轮外环

经历了若干次刮磨事件，依然没有任何损伤。GE-
2发动机的工作温度和压力较低，两个涡轮外环均

不带 EBC（environmental barrier coating）涂层，但刮

磨事件令设计团队认识到必须在涡轮外环表面使

用可磨耗涂层[43]。 

3.2    燃烧室衬套的试制与部件级试验

在 7FA发动机一级涡轮外环的燃烧台架试验

中，由于考核的试验温度为 1200 ℃，试验装置的最

高温度超过 1450 ℃，为试验装置中元器件的耐久

性带来巨大挑战，早期的台架试验装置采用主动冷

却的不锈钢燃烧室衬套，仅在 1170 ℃ 的燃烧温度

下，金属衬套经历了约 20 h、近 200次热循环后失

效。为了克服试验装置提前失效的问题，设计团队

以预浸料-熔渗工艺 SiCf/SiC复合材料对其中一个

不锈钢衬套进行了简单原位替代，在高达 1490 ℃
的点火温度下连续使用超过 200 h、约 250次热循

环，发现金属衬套发生了明显变形和开裂，SiCf/SiC
复合材料衬套没有任何变形，也无明显裂纹。

上述 7FA发动机的一级涡轮外环的燃烧台架

试验也是一次对 SiCf/SiC复合材料燃烧室衬套的

部件级考核，展示出 SiCf/SiC复合材料燃烧室衬套

高温下长期稳定服役的能力，随后设计团队将该燃

烧室衬套进行等比例放大，以满足小型发动机测试

的需求。该尺寸放大后的 SiCf/SiC复合材料燃烧

器衬套的第一次部件级试验在 GRC燃烧试验台上

完成，该试验台配备 5级燃烧器，燃烧室的直径约

28 cm，长 91 cm，超出了当时的制造能力。为此，

GE公司设计了一种由两段 SiCf/SiC复合材料衬套

构成的混合结构，每段长约 25 cm，剩余部分仍使用

金属衬套。设计该台架试验时，测试团队对两段

SiCf/SiC复合材料衬套的背面使用不同的冷却方

案，为的是能通过一次台架试验，获得两种冷却方

案下 SiCf/SiC复合材料衬套的测试结果。试验前，

台架试验的燃烧温度预估可达 1480 ℃，但试验中

实测的 SiCf/SiC复合材料衬套未冷却部位的温

度仅为 1100 ℃，冷却部位的温度仅为 880 ℃，

SiCf/SiC复合材料衬套在经历超过 150 h的台架试

验后完好无损。随后，研发团队为该 SiCf/SiC复合

材料衬套积极寻求真实发动机上考核的机会，最终

在太阳能涡轮机和能源部合作研发的固定式燃气

轮机（CSGT）上得以挂片考核[44]。

同时期，研发团队制作了一个长 20.5 cm、直

径 34 cm的 SiCf/SiC复合材料衬套，在两个改进的

Centaur-50S燃气轮机上验证了预浸料-熔渗工艺

SiCf/SiC复合材料燃烧室衬套的技术可行性，一种

新研制的 EBC（环境障）涂层也在该衬套的考核中

得以验证。燃气轮机上的挂片测试始于 2005年

1月，终于 2006年 11月。在此期间，燃气轮机累计

运行了 12822 h，经历了 46次启停。虽然测试过程

中没有监控衬套的实际服役温度，但预计的工作温

度约为 1200～1250 ℃。测试后对 SiCf/SiC复合材

料衬套进行细致的外观检测，发现衬套的内表面由

于 SiC基体的氧化而变为白色。EBC涂层有些部

位稠化变薄，导致涂层略显半透明。另外，也观察

到 EBC涂层上有一些裂缝和少量涂层脱落，衬套

的尾部边缘可观察到轻微的涂层剥落。总的来说，

EBC涂层基本完整，与衬套之间保持良好的粘接，

衬套外表面 EBC涂层的覆盖率超过 99%。

随后，GE公司采用预浸料-熔渗工艺的 SiCf/SiC
复合材料，设计并制造了一个大型 7FA级发动机上

使用的燃烧器衬套。该衬套长 102 cm，头部直径

47 cm，在出口端逐渐颈缩为直径 35 cm。然而，在

经过简单试制后，研发团队因技术路线调整暂停了
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对该 SiCf/SiC复合材料燃烧室衬套的详细设计和

测试。这是因为当时 GE全球研发中心的高层意

识到预浸料-熔渗工艺 SiCf/SiC复合材料的应用研

究不是对金属结构的简单替代，需要建立一套全新

的设计理念、分析方法和考核评价体系。基于涡轮

外环相较于燃烧室衬套具有更显著的效益-成本比

优势，为有效控制技术风险，GE公司通过战略调整

将研发资源聚焦于 7FA级发动机涡轮外环的迭代

优化研究。 

3.3    涡轮外环的详细设计与发动机挂片试验

当时的 7FA发动机可输出 160 MW的电力，

足以为 15万家庭提供动力，该发动机上共计有

96个涡轮外环。每个金属外环的质量为 0.77 kg，
而每个 SiCf/SiC复合材料外环的质量仅为 0.24 kg，
若 96个涡轮外环均采用 SiCf/SiC复合材料制备，

减重效果和经济效益相当可观，这促使 GE公司针

对该 SiCf/SiC复合材料涡轮外环开展详细设计。

为了模拟 7FA发动机的真实工况，初步设计阶段用

于涡轮外环测试的台架试验装置被等比例放大。

在 GE公开的报告中，大篇幅讨论了 7FA涡轮外环

的设计与考核过程，详细记录了 SiCf/SiC复合材料

外环概念设计阶段、初步设计阶段和详细设计阶段

的研发工作，可作为国内学习 GE公司先进设计理

念最好的一个案例。

本文梳理了 GE公司以涡轮外环为目标构件，

在开展 SiCf/SiC复合材料应用研究过程中，其设计

方案逐渐优化到满足发动机服役要求的设计演化过

程，如图 4所示。涡轮外环的概念设计始于 SiCf/SiC
复合材料实验室验证阶段用于摸索成型工艺的

“肥皂盒”形结构，该外环仿金属外环构型，仅做

材料的简单替代。基于该“肥皂盒”形涡轮外环

的试制，掌握了决定工艺友好型的一些技术要点，

例如拐角处避免直角过渡、不同区域尽量确保纤维

连续、结构中的 R角宜大于 2倍厚度。
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图 4    发动机 SiCf/SiC复合材料外环的设计方案演变示意图

Fig. 4    Diagram of design scheme evolution of SiCf/SiC shroud for 7FA engine
 

为改善 “肥皂盒”形涡轮外环上工艺不友好

结构特征，设计团队针对燃烧试验台上的考核设计

了一种 180°弯折的“滑雪橇”形涡轮外环，整个结

构的轮廓流畅无尖角，拐角处采用较大的 R角。为

了验证设计的合理性，设计团队对这种“滑雪橇”

形涡轮外环开展了长达 200 h的燃烧试验，试验结

果验证了该设计方案可确保外环结构自身具备足

够的耐久性，却暴露了涡轮外环附属件的寿命问

题。测试中为了保持涡轮外环与金属外环块相对

位置保持不变，需在二者之间使用定位簧片，该定

位簧片长期服役过程中将发生松弛和氧化，是限制

涡轮外环构件使用寿命的关键。

基于试验暴露出的定位簧片寿命有限的问题，

以及对预浸料-熔渗工艺 SiCf/SiC复合材料面外强

度显著低于面内强度的特性，新的设计方案取消了

180°弯折结构（如图 4中②），改为简单的 90°弯折

加垂直法兰的结构形式（如图 4中③），外环与金属

外环块之间的可靠连接通过在外环和金属外环块
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上打孔，并采用销钉和螺栓连接的方案， 以获得更

稳固的连接。上述连接方式在热匹配方面具有显

著优势，可允许外环和金属外环块在轴向和周向具

有不同的热膨胀自由度。在细节方面，外环和金属

外环块之间采用隔热板，防止外环块超温。考虑热

不匹配问题，钉、孔之间采用间隙配合，而为了防止

振动工况下销钉或螺栓对孔边的磕碰，采用了一个

金属簧片，确保销钉和螺栓能一直抵在外环孔处。

自此，SiCf/SiC复合材料外环本体结构已定型，完

成了概念设计，下一步就是瞄准发动机型号上的工

程应用开展更为细致的设计。

研发团队在这个阶段对涡轮外环开展了 5次

针对不同考核目的的小型发动机台架测试，以充分

暴露设计的问题，并根据试验结果的反馈对设计方

案进行反复修改和调整，其中大部分工作围绕与涡

轮外环的各种功能附件和连接装配附件展开。在

第 1～2次小型发动机台架试验时，外环采用的隔

热片和簧片仍为金属，依然绕不开高温下长期服役

寿命不足的问题，台架试验确实暴露了该问题，设

计团队经过多次研讨，对这些附属配件做了调整：

将金属簧片移到了温度较低的外环侧壁，同时在外

环和金属外环块之间增加了一个阻尼块。该阻尼

块具有 4个功能：（1）将弹簧载荷传递到外环，以保

持外环在销钉上的定位；（2）充当隔热板，为金属外

环块阻挡来自内外环的辐射热传递和来自高温燃

烧气体的对流热传递；（3）有助于引导泄漏的冷却

气流穿过阻尼器活塞，从外环后面流出；（4）为外环

提供了额外的质量和阻尼，有助于控制其振动响

应。研发团队随后对新设计的涡轮外环开展了第

3～5次小型发动机台架试验，验证设计方案的可靠

性，伴随着这个阶段的试验与验证工作，也在涂层

开发与设计中投入大量精力。

随后设计团队对新设计的 SiCf/SiC复合材料

涡轮外环开展了三次发动机挂片试验，96个涡轮外

环沿周向排布一圈，构成 1级叶片的环形外壁。在

第一次测试中，96个外环中只有 9个是 SiCf/SiC复

合材料外环，其中 6个是预浸料-熔渗工艺制备的，

另外 3个则采用浆料浇铸熔渗工艺制备。该测试

从 2002年 12月持续到 2003年 8月，考核时间达

5366 h，测试期间设计团队在 SiCf/SiC复合材料外

环上布置了大量的仪表，并定期进行孔镜检查，以

监测 SiCf/SiC复合材料外环和 EBC涂层的状况。

全部 SiCf/SiC复合材料外环均通过了第一次发动

机挂片测试，尽管 EBC涂层有明显的损伤。

随后，研发团队对两种熔渗工艺制备并且经历

了发动机挂片考核后的 SiCf/SiC复合材料外环进

行拆解、分割和加工拉伸样条，按照相同的取样规

律，对未经发动机挂片考核的制造态外环进行拆

解、分割和加工对比样条。对所有样条开展常温拉

伸加载，获得拉伸应力 -应变曲线，测试结果见

图 5[45]，以评估发动机工况下长期服役对材料性能

的影响规律。图 5（a）为预浸料-熔渗工艺制备的

SiCf/SiC复合材料外环上取样的测试结果，其中蓝

色曲线为制造后未经测试的外环上切样的拉伸应

力-应变曲线，绿色曲线为经历了发动机挂片的外

环在其涂层完整保留区域切样的拉伸应力-应变曲

线，红色曲线为经历了发动机挂片的外环在其涂层

明显剥落区域切样的拉伸应力-应变曲线。图 5（b）
为浆料浇注熔渗工艺制备的 SiCf/SiC复合材料外

环上取样的测试结果，其中蓝色、绿色和红色曲线
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图 5    两种熔渗工艺外环发动机挂片前后不同区域切样的拉伸应力-应变曲线[45] 　（a）预浸料-熔渗 SiCf/SiC复合材料外环；
（b）浆液铸造熔渗 SiCf/SiC复合材料外环

Fig. 5    Tensile stress-strain curves of samples from shroud prepared by two infiltration process before and after engine test[45]

（a） SiCf/SiC shroud prepared by prepreg-MI process； （b） SiCf/SiC shroud prepared by slurry cast MI process
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分别对应未经考核测试外环上切样、发动机挂片后

外环在其涂层完整保留部位切样、发动机挂片后外

环在其涂层明显剥落部位切样的常温拉伸应力-应
变曲线。

从测试结果来看，对于预浸料-熔渗工艺制备

的 SiCf/SiC复合材料外环，在其 EBC完整保留区

域和 EBC剥落区域切样的材料具有较高的强度保

留率。而浆料浇注熔渗工艺制备的 SiCf/SiC复合

涡轮外环，在 EBC 完整保留区域切样的应力-应变

曲线形状较未经考核材料的曲线变化明显，  在
EBC 涂层剥落区域，不仅曲线形状变化明显，强度

降低更为显著。上述实验结果表明，预浸料-熔渗

工艺制备的 SiCf/SiC复合材料的长期服役性能明

显优于浆料浇注熔渗工艺的材料，尤其是在表面

EBC涂层发生剥落的情形下。这次测试也影响了

GE公司后续的发展规划，此后 GE公司在 SiCf/SiC
复合材料涡轮外环的研发规划中，将材料工艺收敛

为预浸料-熔渗工艺。

第 1次 7FA发动机上涡轮外环的挂片测试为

设计团队带来巨大的信心，随后两次的发动机挂片

测试中，96个涡轮外环均采用预浸料-熔渗工艺制

备 SiCf/SiC复合材料。另外，设计团队也总结了第

一次发动机测试后仍需解决的问题：（1）SiCf/SiC
复合材料外环和金属外环块之间以及相邻外环段

之间没有密封；（2）用于冷却减振器弹簧、连接销和

螺栓的冷却气流比达到预计效益指标所需的冷却

气流大；（3）阻尼器活塞与阻尼器固定销之间存在

磨损，可能导致阻尼器活塞卡死；（4）减震器块底部

可能磨损外环背面的 EBC 涂层，导致涂层剥落。

为了解决上述问题，研发团队有针对性地开展各种

设计修改。例如移除阻尼块的脚部，增大阻尼块与

内外环的接触面积，令接触应力更加均匀，从而减

少阻尼块的磨损。取消阻尼块的活塞组件，使阻尼

块弹簧直接作用于阻尼凸缘。在阻尼块的背面添

加一条弦形密封件，降低外环后部的高温气体泄

漏。将弹簧件稍倾斜，令阻尼块向后推移，确保有

效密封。在减震器之间添加封严片，降低外环之间

的热气流泄漏。除了上述主要变化之外，还对外环

的连接结构进行微调，包括改变连接销和螺栓的合

金材料，在螺栓轴上设计加工一个“定位销”，以

便降低紧固力对螺栓扭矩的敏感度，并获得对外环

厚度的偏差产生更大的容忍度。上述 SiCf/SiC复

合材料外环设计的详细讨论见参考文献 [46]。
第 2次发动机挂片试验前，设计团队继续开展

涂层优化和冷气流动优化设计，提出一种冷却流量

动态可调的设计方案，即在阻尼块腔的冷却通道中

加入可调气流孔，使用时只需改变可调气流孔的大

小，就可以轻松调节冷气流量。第 2次发动机挂片

从 2006年 4月开始，考核目的是验证冷却空气流

量的降低能达到设计目标。考核期间，在发动机上

添加各种仪表，可精确地测量热效率和功率输出，

经过评估，发动机性能的提升与预期基本吻合[47]。

2011年 2月至 2014年 11月，设计团队组织开展了

第 3次 7FA发动机上的挂片测试，目的是积累

SiCf/SiC复合材料涡轮外环和 EBC涂层的耐久性

数据，考核时间累计长达 21740 h，包含 126个启停

循环，考核结果证实了先进 EBC涂层技术可显著

提高涡轮外环的耐久性。 

3.4    航空发动机 SiCf/SiC 复合材料构件的研发

在发电用燃气轮机热端构件的研发过程中，

GE公司建立了一套针对预浸料-熔渗工艺 SiCf/SiC
复合材料的设计体系、分析方法、标准规范，开发

了专用的检测方法、涂层技术和仿真工具，同时也

积累了丰富的工程经验，这为 GE公司将 SiCf/SiC
复合材料技术应用到航空发动机上奠定了坚实的

基础。由于技术保密的原因，公开资料中鲜有面向

航空发动机用 SiCf/SiC复合材料构件设计、试制与

验证实践的细节描述。但各种公开报道中提到了

GE公司在多项研究计划的支持下，围绕预浸料-熔
渗工艺 SiCf/SiC复合材料在航空发动机热端构件

上的研发开展了大量工作。例如 GE公司和劳斯

莱斯一起为联合打击战斗机（JSF）的 F136发动机

试制了第 3级低压涡轮（LPT）叶片，并通过超过

1200 h的发动机挂片测试[48]。2010年，GE公司为

F414发动机研发的无需冷却的 2级低压涡轮

（LPT）叶片通过了台架试验，并在 2015年初通过

了发动机耐久性测试 [49]。近些年，GE公司将

SiCf/SiC复合材料热端构件的研发纳入新一代自适

应发动机的关键技术攻关。根据最新报道，GE公

司拟将 “自适应发动机转换计划”（AETP）项目

延期一年，计划在 2024年完成 A100发动机的详细

设计验证与生产定型，这将是 GE公司在预浸料-熔
渗工艺 SiCf/SiC复合材料研发历史中又一个重大

突破，应用部位已经从中温中载构件、高温中载构

件，成功跨域到高温高载构件，占据了发动机高温

材料技术的制高点。 

4    产业化阶段的主要发展布局

SiCf/SiC复合材料制造过程涉及许多劳动密集
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型工艺步骤，批量生产和扩大产能可以显著降低成

本，机械化与自动化技术的引入可以保证制造质量

的稳定性，提高生产效率和成品率。GE公司在产

业化阶段的主要发展活动包括持续扩展材料在商

用发动机热端构件上的应用部位，建立大型制造

厂，策划构建一个紧密连接的产业化链条等。 

4.1    商业发动机上的批产与商业化

虽然预浸料-熔渗工艺 SiCf/SiC复合材料的研

发最早是面向燃气轮机和军用航空发动机，但是材

料的产业化是通过其在商用航空发动机上的批产

得以实现的。LEAP系列发动机第 1级高压涡轮

（HPT）外环是该材料在商用发动机上的第 1个应

用对象。这款发动机的 A版本是空客 A320飞机

的重要引擎，该发动机经过 140多次飞行和 360
h的飞行测试，于 2015年 11月获得欧洲航空安全

局（EASA）和 NASA的联合认证。自此预浸料-熔
渗工艺 SiCf/SiC复合材料进入了商业化时代，并被

命 名 为 HiPerComp™。 2017年 LEAP发 动 机 的

B版本作为波音 737 Max客机的唯一引擎投入使

用，LEAP发动机的 C版本则为中国第一款大型商

用飞机 C919提供动力。

随着将预浸料-熔渗 SiCf/SiC复合材料部件成

功引入 LEAP发动机，GE公司继续推进该材料在

更多商用发动机型号上的应用。在为波音 777X提

供动力的 GE9X发动机上，总共使用了燃烧室内/
外衬、1级高压涡轮罩环、1级和 2级喷嘴等 5种

SiCf/SiC复合材料热端构件。目前 GE公司预浸

料-熔渗工艺的 SiCf/SiC复合材料技术已经进入一

个良性循环，GE9X发动机上积累的技术成果和研

发经验又为下一代 LEAP发动机上更多 SiCf/SiC
复合材料构件的研发奠定技术基础。据统计，在

LEAP发动机中全面使用 SiCf/SiC复合材料燃烧

室、高压涡轮导向器和高压涡轮外环等部件，令发

动机的燃料效率提高 1.5% 以上，可为每架飞机每

10年节省超过 100万美元的燃油成本。 

4.2    基础设施建设与产业链布局

从 2000年开始，通过设计、建造和认证大规模

新型工艺设备，特别是用于制备束丝纤维表面界面

层的 CVD工艺设备，GE公司开设了特拉华州的纽

瓦克微工厂。当时 GE公司的布局是：由 GE全球

研究中心（GRC）做基础性研发工作，然后传递到精

益实验室和快工实验室进行技术孵化，最终将工程

化技术转移到纽瓦克微工厂进行构件的小批量试

制。自 2006年以来，GE公司绝大多数的 SiCf/SiC
复合材料测试样品和构件都在纽瓦克工厂生产，研

究中心向纽瓦克工厂的技术转移是提升制造能力

的重要一步，是 GE公司 SiCf/SiC复合材料工程化

的基础。

早期 GE公司 SiCf/SiC复合材料的供应链分

散，原材料产能也普遍不高。2012年， GE公司组

织日本碳素公司、赛峰公司成立合资公司，可在美

国本土生产 Hi-Nicalon及 Hi-Nicalon-S的 SiC纤

维，年产能达 20吨以上，自此 GE公司掌控了预浸

料-熔渗工艺 SiCf/SiC复合材料工艺全流程中的全

部关键原材料和技术，可大大规避商业风险。另

外，GE公司在亨茨维尔分别建造了两个新的纤维

工厂，分别用于界面层和预浸料的批量制备。随着

LEAP和 GE9X发动机上 SiCf/SiC复合材料构件需

求的井喷式爆发，纽瓦克微工厂的生产能力达到极

限，为此，GE公司于 2014年在北卡罗来纳州的阿

什维尔开设了一个更大规模的生产厂，该工厂占地

13000 m2，拟承接 500台 LEAP发动机的任务，为

每台发动机生产 18个高压涡轮（HPT）1级外环。

2018年阿什维尔大型制造厂盛大开业，自此 GE 公
司已在美国本土建成了第 1个由 4个相互关联的

GE生产基地紧密连接的 SiCf/SiC复合材料垂直供

应链，并建立了一个具有产、学、研特性的新技术

研发架构和协作模式。整个研发和生产链条拥有

大约 750 名员工，具备高达 20000 公斤/年的预浸料

和 10000 公斤/年的 SiC 纤维的生产能力。2020 年，

阿什维尔大型生产厂的年产能已经能够支撑 2000 多
台发动机，共计 36000 个高压涡轮外环的生产。

GE公司为了长期保持技术的优势，投入了大

量资金，精心策划、设计并建立了紧密相连的

SiCf/SiC复合材料供应链，如图 6所示，该生产链

包含了产学研有机配合的技术开发流程，其中

GE全球研究中心（GRC）做基础性研发工作，在精

益实验室和快工实验室进行孵化，然后在纽瓦克微

工厂技术验证与构件试制，通过制造部门和工程部

门的联合团队，研究出构件的生产工艺并进行验

证，然后将成熟的技术和生产线复制到阿什维尔大

型构件生产厂进行毛坯制作与加工。同时该生产

线还包括一个从陶瓷纤维生产、预浸料生产、毛坯

生产、涂层制备、发动机装配的全流程生产链条。

GE 公司利用该供应链跟踪零件生产，可实现生产

问题的集体化解决，可最大限度地降本增效。同时

该生产链还可实现新技术的快速迭代验证，供应链

中任何一个生产环节若针对某个技术问题的改进

向上游发送一个调整方案，上游必须积极配合其调

整，并进行试验验证，然后返回修改后的规格、标
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准、操作程序等。另外，供应链中任何一个生产环

节单独提出的技术修正方案，可在精益实验室和快

工实验室进行技术摸索和实验，然后到纽瓦克微工

厂进行技术验证，最后将新技术引入大型生产线。

GE公司的技术战略部署独具前瞻性，在阿什

维尔大型构件生产厂规划与建造时，每台机器都通

过以太网电缆连接到大型数据库系统，该系数将实

时记录每个零件的数字化制造过程，包括铺层时

间、洁净室中的相对湿度、炉子周期、加工指标和

CT 扫描数据等，这些数据将用于问题分析，以及指

导制造流程的改进。大数据在整个供应链中也发

挥了重要作用，鉴于预浸料-熔渗工艺 SiCf/SiC复

合材料对流程高度敏感，整个制造过程具有数千个

连续变化的输入变量，每个变量不仅影响其所在的

生产环节，对后续的制造过程也会有影响，例如纤

维丝束中的初始元素不仅影响纤维表面界面层和

预浸料，还将影响构件的热成型工艺。在整个供应

链中收集和整合的大数据，可指导产品和流程仿真

模型的建立，利用 AE技术，能够从大数据中找到

现有模型和分析工具预测不到的规律，能快速找到

不同因素之间的相关性。

除了技术层面，GE公司在预浸料-熔渗工艺

SiCf/SiC复合材料研发中采用的工作模式也非常值

得国内借鉴。整个研发团队专业完备，涵盖化学

家、陶瓷工程师、各种加工工艺的机械工程师（含

激光与超声波加工专家）以及无损检测工程师。研

发团队没有传统的主管，取而代之的是团队带头

人，每个团队多达 50 人，筛选的员工都是高绩效和

自我指导型的，每个员工都能很好地融入团队。在

专门的阿什维尔-邦科姆技术社区学院对生产技术

人员进行专业技能培训和聘用，并对每个技能人员

进行交叉培训，以便提高人员的灵活性。同时为所

有的员工创造开放和舒适的工作环境，组织头脑风

暴式的会议讨论，鼓励团队之间的协作。 

5    国内发展的技术路线建议

预浸料-熔渗 SiCf/SiC复合材料的成功研发与

商业化得益于 GE全球研发中心和 GE工业部门的

紧密配合，高层适时调整的战略规划，以及对相关

产业链资源的有效利用与整合。梳理 GE公司近

30年螺旋式发展的研发过程可知，在结构设计不改

变的条件下进行简单的材料替代是不可行的，原因

有 3个方面：一是由于传统金属材料的评价表征方

法、强度准则和寿命评估方法无法直接照搬；二是

由于 SiCf/SiC复合材料的设计与制造高度耦合，构

件的性能强烈依赖结构成型工艺的友好性和制造

流程，因此结构设计与工艺方案设计必须协同；三

是由于 SiCf/SiC复合材料的使用提升了构件的服

役温度，相关的模拟试验台、附属零件和冷却、密

封系统等也必须重新设计，以确保 SiCf/SiC复合材

料构件与整个发动机系统的兼容性。

中国航发北京航空材料研究院借鉴美国 GE
公司研发经验，在国内率先开展预浸料 -熔渗工

艺  SiCf/SiC复合材料的研发，所研制材料的基本

力学性能已接近国外先进水平（见表 1）。但是

国内材料研发起步较晚，基础薄弱，缺乏经验和教

训的积累，没有建立起一种不同专业密切合作的研

发模式，缺乏一条科学合理、工程可行、适合国情

的技术路线。
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图 6    GE公司搭建的供应链示意图[50-51]

Fig. 6    Schematic diagram of the well-planned supply chain built by GE[50-51]
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总结 GE公司研发过程中的成功经验与教训可

知，建议当前国内将资源集中到一个典型构件上，

以一个典型构件为应用对象，扎扎实实走完一个高

度自主、反复迭代的设计、制造、考核流程。国内

航空发动机构件的设计、制备、考核往往是分割

的，这种模式对传统金属材料来说是没问题的，但

预浸料-熔渗工艺的 SiCf/SiC复合材料对制造过程

高度敏感，其设计与制造高度耦合，若材料制造、设

计、考核、评价等专业团队无法协同，很难厘清主

要矛盾，无法促进该项技术的快速进步。总的来

说，设计需要考虑材料的工艺友好性，而制造需要

给设计提供制造过程的关键信息，例如铺层区域划

分、铺层角度、加工方式等。同时还需要检测团队

给出材料多维度、多层级的性能数据，并提供可靠

的设计值，归纳设计准则等。 此外，还需要气动、

传热、强度、结构专业针对该材料建立一套专用的

仿真分析工作流程，以便支撑设计的优化迭代。本

文作者在此给出一个国内相关技术领域的技术路

线建议，如图 7所示。

预浸料-熔渗工艺 SiCf/SiC复合材料的研制与

应用涉及纤维技术、复合技术、加工技术、检测技

术、涂层技术和维修技术。这些技术需要整合到一

个产学研高度耦合的技术路线中，具有包括基础性

研发工作、技术验证与试制、考核与大数据分析、

产业化布局等具体的工作模块。基础性研发工作

需要解决增韧基础理论、形性协同机理研究，以夯

实工艺基础，同时需要根据材料的力学行为和复合

特征建立设计准则与分析方法，并开展相匹配的涂

层技术研发。在技术验证与试制方面，需要尽快建

立多学科参与的结构设计团队，制定热力耦合分析

与组件优化工作流程，建立一个独立与批量生产线

运行的实验室，用于开展工艺性试验和构件试制，

并通过在整个制造流程中各个单元充分使用无损

检测技术追踪缺陷，为该材料建立一套专业的无损

检测技术和方法，进而开展缺陷对制件的影响研

究。在考核与大数据分析方面，需要吸取 GE公司

早期对 SiCf/SiC复合材料构件考核中试验台高温

不足导致试验无效的教训，建立多种考核目的高温

台架，开展多层级的材料环境试验，积累典型使役

环境下材料寿命数据和性能退化规律，并通过元

件、模拟件的设计与试验建立对应零件不同特征结

构的设计指标和工艺极限，最后将数据整合到一个

数据库，并参考 GE公司充分利用大数据的做法，

利用人工智能技术进行数据挖掘。在产业化布局

方面，需要尽快将技术参数固化下来，瞄准批产建

立一个机器联网和高度机械化的数字化生产线，同

时加快推进该技术在商业发动机上应用，以便实现

技术的盈利，获得后续发展和扩大生产的资金，还

 

表 1    国内外预浸料-熔渗 SiCf/SiC复合材料的基本性能对比
Table 1    Comparison of basic properties of prepreg-MI infiltrated SiCf/SiC composites in China and abroad

Classification Test items BIAM GE company[52]

Physical property Density/（g·cm−3） 2.7 ≈2.8

Porosity/% ≤2 ≤0.1

CTE/10−6 K−1 4-5 4-5

Thermal conductivity/（W·m−1
·K−1） 15-25 15-25

Mechanical property
at room temperature

Tensile strength/MPa 270-320 250-325

Elastic modulus/GPa 220-285 200-275

Proportionality limit/MPa ≥160 ≥160

Rupture strain/% 0.3-0.7 0.2-0.7

Compressive strength/MPa 600-900 1000-1300

Bending strength/MPa 700-900 400-550

Interlaminar tensile strength/MPa ≥20 ≥40

Interlaminar shear strength/MPa 105 80-110

Mechanical property
at high temperature

Tensile strength（1200 ℃）/MPa ≥250 ≥250

High-frequency fatigue performance
（160 MPa/30 Hz/1200 ℃）/106 cycle

≥200 ≥200
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要考虑尽快将国内产业链上零散的原材料、机加、

检测、涂层制备等资源进行整合利用。 

6    结束语

GE公司预浸料-熔渗 SiCf/SiC复合材料在发

动机热端构件上的成功应用证明了预浸料-熔渗

的工艺路线是可行的，国内发动机领域应尽快将

SiCf/SiC复合材料热端构件的材料工艺逐步收敛

到预浸料-熔渗工艺。总结国外成功经验并结合

实际国情，对国内相关技术领域的发展提出以下

8点建议：

（1）搭建一个高度自主、反复迭代的设计、制

造、考核技术发展路线，并调配最好的人力、物力，

以一个具体的发动机构件为应用研究对象，扎扎实

实走完一个由概念设计阶段、初步设计阶段和详细

设计阶段组成的研发历程，建立一套专门针对预

浸料 -熔渗 SiCf/SiC复合材料的设计方法和技术

体系。

（2）夯实材料和工艺基础，由于国内直接借鉴

了国外工艺路线，少走了弯路，但也导致积累的工

艺经验和基础理论严重不足，应充分利用国内高校

在基础理论方面深度钻研的优势，在独立于研制任

务的一些国家重大专项和稳定支持专项的支持下，

让国内高校优势团队开展基础性研发工作。

（3）组建国家级研发中心，采用科研与行政管

理一体化的协作模式，摒弃设计所一家独大的研制

模式，按照专业划分团队并设置团队带头人，赋予

设计、制造、检测等各专业平等的话语权，设置清

晰的专业分工和职能。鼓励头脑风暴和新想法的

实践与技术验证，允许失败。

（4）搭建一个设计、制造、加工、检测的环形工

作链条，发动机设计相关的气动、传热、结构、强度

等专业，以及构件制造流程中的各生产单元必须对

自己的上、下游提供明确且规范的输入、输出，进

行理论与实践反复迭代，促进技术问题和生产问题

的集体化解决。

（5）吸取 GE公司通过收购优质资产，实现技

术和产能快速提升的经验，国内研发单位也可考虑

适当整合一些国内零散人、机、料等方面的资源，

甚至可以考虑收购一些树脂基复合材料和其他工

艺 SiCf/SiC复合材料的闲置的生产线，利用现有资

源扩大基础设施，为预浸料-熔渗 SiCf/SiC复合材

料的产业化提前布局。

（6）建立多种考核目的的专用试验台架，提升

考核温度，考虑改造一些废弃的发动机，直接改装

成台架试验装置，为预浸料-熔渗 SiCf/SiC复合材
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图 7    国内发展的技术路线建议

Fig. 7    Development suggestions on domestic technical routes
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料构件的多层级技术验证提供硬件条件。

（7） 建立独立于批产生产线之外的小型实验

室和小型生产线，配置各专业完备的技术团队，按

照产、学、研协作的模式，开展一些新工艺、新技术

的摸索和快速验证。

（8）提早布局大数据的应用，学习 GE公司当

前阶段对大数据的采集和应用技术，尽快实施全链

条生产单元的机器联网和数据采集工作，建立一个

数据库框架，打通设计、制造、加工、检测各个环节

的软件衔接，并提早将 AI模块嵌入数字化的工作

流程中。 
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